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1Einleitung
Die Konstruktion leistungsfa¨higer Luftfahrzeuge setzt den konsequenten Einsatz von
Leichtbautechniken mit dem Ziel der Reduktion des Strukturgewichtsanteils an der Ab-
flugmasse voraus. Dies hat zur Folge, dass im Flugzeugbau leichte, damit aber auch elas-
tische Tragstrukturen Verwendung finden, die im Flug einer ausgepra¨gten Wechselwirkung
mit der umstro¨menden Luft unterliegen. Ein daraus resultierender Effekt sind gerade bei
großen Transportflugzeugen erhebliche statische Verformungen der Tragflu¨gel unter Ein-
wirkung der Auftriebskra¨fte mit einem weit reichenden Einfluss auf die aerodynamischen
Eigenschaften und Flugleistungen. Daru¨ber hinaus birgt die Wechselwirkung zwischen der
elastischen Struktur und der Stro¨mung die Gefahr des Auftretens sicherheitsgefa¨hrdender,
statischer oder dynamischer Instabilita¨ten.
Aus den genannten Gru¨nden ist fu¨r die Gewa¨hrleistung des Reisekomforts, der Wirtschaft-
lichkeit und vor allem der Sicherheit eines Flugzeuges die Beru¨cksichtigung der gegensei-
tigen Beeinflussung von Struktur und Stro¨mung schon im Entwurfsprozess erstrebens-
wert. Zu diesem Zweck werden Methoden beno¨tigt, die fu¨r die effiziente und zuverla¨ssige
Vorhersage des statischen und dynamischen, aeroelastischen Systemverhaltens geeignet
sind. Wegen der hohen, transsonischen Fluggeschwindigkeiten moderner Transportflug-
zeuge mu¨ssen diese Methoden dabei in der Lage sein, den Einfluss nichtlinearer Effekte,
z. B. bedingt durch Verdichtungssto¨ße und Stoß-Grenzschicht-Wechselwirkungen, quali-
tativ richtig zu erfassen und quantitativ angemessen zu beschreiben.
Durch die Entwicklung effizienter und robuster numerischer Verfahren und die Steige-
rung der Leistungsfa¨higkeit von Rechnersystemen wurde erreicht, dass computergestu¨tzte
Berechnungsmethoden eine immer gro¨ßere Bedeutung sowohl in der wissenschaftlichen
Forschung als auch in der industriellen Entwicklung erlangt haben. Fu¨r die Ermittlung
aerodynamischer Daten werden heute standardma¨ßig numerische Lo¨sungsverfahren fu¨r
das stationa¨re oder instationa¨re Stro¨mungsfeld eingesetzt, die entweder die Euler- oder
die Navier-Stokes-Gleichungen numerisch lo¨sen (CFD–Computational Fluid Dynamics).
Fu¨r Berechnungen in der Strukturmechanik kommen meist auf Finite-Elemente-Ansa¨tzen
basierende Verfahren zum Einsatz (CSD–Computational Structural Dynamics).
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Eine Kopplung der Lo¨ser fu¨r die beiden Felder “Fluid” und “Struktur” ermo¨glicht die Er-
fassung der Wechselwirkung zwischen Flugzeugstruktur und umstro¨mender Luft (CAE–
Computational Aeroelasticity). Es erlaubt die Anwendung bereits existierender, numeri-
scher Verfahren fu¨r die Einzelfelder in der Simulation stationa¨rer und instationa¨rer, aero-
strukturdynamischer Vorga¨nge. Die Verwendung geeigneter Navier-Stokes-Lo¨ser gewa¨hr-
leistet dabei eine zuverla¨ssige Erfassung des Einflusses von kompressiblen und diffusiven
Effekten in der Stro¨mung. Strukturseitige, geometrische oder physikalische Nichtlinea-
rita¨ten oder Anisotropien des Materials ko¨nnen durch Einbindung eines entsprechenden
Strukturlo¨sers in das gekoppelte Verfahren beru¨cksichtigt werden. Eine hohe Flexibilita¨t
numerischer Methoden hinsichtlich der A¨nderung von geometrischen Konfigurationen und
Systemparametern pra¨destiniert CAE-Verfahren auch fu¨r die Anwendung in Optimie-
rungsprozessen im Rahmen des multidisziplina¨ren Flugzeugentwurfs.
Die Verbindung eines Stro¨mungs- und eines Strukturlo¨sers zu einem aeroelastischen Ver-
fahren fu¨hrt zu der Aufgabe, geeignete Kopplungsalgorithmen zu definieren. Diese mu¨ssen
den Informationsaustausch zwischen den Einzello¨sern sowohl ra¨umlich als auch zeitlich
problemada¨quat bewerkstelligen und dabei bestimmte numerische und physikalische Be-
dingungen erfu¨llen. Die Entwicklung solcher Kopplungsalgorithmen und die Anwendung
gekoppelter Verfahren zur Untersuchung aeroelastischer Pha¨nomene ist Gegenstand der
aktuellen Forschung. Die vorliegende Arbeit soll einen Beitrag dazu leisten.
1.1 Aeroelastik im Flugzeugbau
Das Fachgebiet “Aeroelastik” bescha¨ftigt sich gema¨ß der Wortbedeutung mit der Wechsel-
wirkung zwischen elastischen Festko¨rpern und der umgebenden Luft [1–3]. Die in diesem
Fachgebiet gewonnenen Erkenntnisse und Methoden beziehen sich jedoch auf viele weite-
re Bereiche in Natur und Technik, in denen die gegenseitige Beeinflussung eines flu¨ssigen
oder gasfo¨rmigen Mediums und eines deformierbaren, festen Ko¨rpers eine wichtige Rolle
spielt. In Abha¨ngigkeit davon, ob die betrachtete Wechselwirkung einer Zeitabha¨ngigkeit
unterliegt oder nicht, unterscheidet man zwischen dynamischer und statischer Aeroelas-
tik. Das Auftreten thermischer Effekte und der Einfluss von Reglersystemen erweitern
das Fachgebiet zur “Aerothermoservoelastik”. Die vorliegende Arbeit beschra¨nkt sich auf
aeroelastische Fragestellungen der Luftfahrt [4].
Statische Aeroelastik
Ein beim Flugzeugentwurf wichtiger Aspekt der statischen Fluid-Struktur-Wechselwirk-
ung ist die Bestimmung der Gleichgewichtskonfiguration des aeroelastischen Systems in
einem stationa¨ren Flugzustand. In der Gleichgewichtskonfiguration befinden sich die auf
die Struktur einwirkenden, a¨ußeren Kra¨fte und Momente und die inneren Schnittlasten
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fu¨r jedes herausgeschnitten gedachte Teilsystem im Gleichgewicht. Die Kenntnis einer
sich unter bestimmten Stro¨mungsbedingungen einstellenden Gleichgewichtskonfiguration
ist gerade fu¨r Auftriebsfla¨chen großer Streckung von Bedeutung, da starke Verformungen
eine erhebliche Ru¨ckwirkung auf die Umstro¨mung und damit auf die spannweitige Lastver-
teilung haben. Fu¨r die Leistungscharakteristik eines Tragflu¨gels wichtige Kennwerte wie
der Auftrieb und der induzierte Widerstand ha¨ngen damit nicht nur vom Anstro¨mungszu-
stand, sondern auch von der sich einstellenden Verformung ab [5]. Eine bedeutende Rolle
spielt dabei der Pfeilungswinkel des Flu¨gels. Ru¨ckwa¨rtig gepfeilte Auftriebsfla¨chen un-
terliegen bei einer Aufwa¨rtsbiegung einer mit der spannweitigen Position zunehmenden,
lokalen Reduktion des effektiven Anstellwinkels (vergl. Kap. 5, S. 106). Die fu¨r Tragfla¨chen
transsonischer Transportflugzeuge typische, ausgepra¨gte Pfeilung versta¨rkt somit den Ein-
fluss der statischen Verformung auf die aerodynamische Charakteristik des Flu¨gels.
Ebenfalls mit der statischen Flu¨gelverformung in Zusammenhang steht der Aspekt der
Ruderwirksamkeit. Eine durch Ruderausschla¨ge bedingte A¨nderung der Lastverteilung
verursacht eine Verformung des Flu¨gels, welche die Anstro¨mung der Steuerfla¨che, aber
auch die Umstro¨mung des gesamten Tragflu¨gels beeinflusst. Das Zusammenspiel dieser
beiden Effekte bestimmt die resultierende Wirkung eines Ruderausschlags und fu¨hrt im
ungu¨nstigsten Fall zu einer Umkehr der Ruderwirkung.
Fu¨r die Auslegung einer Flugzeugstruktur ist auch die Forderung der statischen Sta-
bilita¨t einer aeroelastischen Gleichgewichtslage zu beachten. Es muss der Nachweis er-
bracht werden, dass die aus einer Auslenkung resultierenden A¨nderungen der strukturin-
ternen Schnittlasten und der Luftlasten in ihrer Summe eine ru¨ckstellende Wirkung auf
die Flu¨gelstruktur haben. Ist dies nicht der Fall, spricht man von statischer Divergenz.
Dynamische Aeroelastik
Gegenstand dynamischer aeroelastischer Untersuchungen ist das Schwingungs- und Sta-
bilita¨tsverhalten von Flugzeugstrukturen unter Beru¨cksichtigung der Wechselwirkung mit
der umstro¨menden Luft. Betrachtet wird dabei sowohl des Eigenverhalten als auch das
Antwortverhalten bei Auftreten einer a¨ußeren Sto¨rung, z. B. in Form einer Bo¨e. Eine
genaue Kenntnis der dynamischen Eigenschaften des aeroelastischen Systems bei unter-
schiedlichen Anstro¨mungszusta¨nden ist fu¨r die Vermeidung aeroelastisch instabiler Flug-
zusta¨nde zwingend notwendig und hilft u. a. bei der Auslegung optimaler Reglersysteme.
Von allen aeroelastischen Pha¨nomenen hat das als “Flattern” bezeichnete, dynamische,
aeroelastische Stabilita¨tsproblem zweifellos den gro¨ßten Einfluss auf die Sicherheit eines
Flugzeugs [6,7]. Unter “klassischem Flattern” versteht man selbsterregte Strukturschwin-
gungen mit monoton anwachsenden Amplituden, welche durch eine Nettoenergieaufnah-
me aus dem Fluid verursacht werden. Die auftretenden Amplituden fu¨hren in der Regel
schnell zur U¨berlastung der Struktur und damit zu ihrem Versagen. Der Bereich der An-
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stro¨mparameter, fu¨r den “Flattern” ausgeschlossen werden kann, bezeichnet man als den
dynamischen, aeroelastischen Stabilita¨tsbereich eines Flugzeugs. Seine Bestimmung ist
eine der wichtigsten Aufgaben der Flugzeugaeroelastik.
Die Entstehung von Verdichtungssto¨ßen und stoßbedingten Stro¨mungsablo¨sungen bei
transsonischen Geschwindigkeiten vera¨ndern diesen Stabilita¨tsbereich. Sie fu¨hren zu ei-
nem lokalen Minimum der Stabilita¨tskurve, welches als transonic dip bezeichnet wird
und in der Regel eine deutliche Einschra¨nkung des sicheren Flugbereichs bedeutet [8, 9].
Die zuverla¨ssige Bestimmung des transonic dip unter Anwendung numerischer Verfahren
stellt aufgrund der Notwendigkeit einer genauen Erfassung des Einflusses transsonischer
Stro¨mungseffekte eine große Herausforderung dar.
Auf nichtlineare Effekte in der Stro¨mung wird auch das Auftreten von Grenzzyklus-
schwingungen (LCO–limit cycle oscillations) beim transsonischen Flattern zuru¨ckgefu¨hrt
[10–13]. Die damit bezeichnete Begrenzung der Schwingungsamplitude fu¨hrt dazu, dass,
im Gegensatz zum “klassischen Flattern”, eher ein Dauerbruch der Struktur zu erwarten
ist als ein explosionsartiger Gewaltbruch.
Unter buffet versteht man instationa¨re Stro¨mungseffekte, die zeitlich vera¨nderliche, aero-
dynamische Lasten verursachen. Eine Ursache fu¨r buffet ko¨nnen an Flugzeugkompo-
nenten ablo¨sende Wirbel oder Wirbelschleppen sein, die an anderer Stelle wieder auf
die Flugzeugstruktur auftreffen. Von shock-buffet spricht man, wenn im transsonischen
GeschwindigkeitsbereichWechselwirkungen zwischen Verdichtungssto¨ßen undWandgrenz-
schichten auftreten, die eine Oszillation der Ablo¨seblase am Stoßfuß und daraus resultie-
rend Stoßschwingungen in Hauptstro¨mungsrichtung bewirken [14].
Fu¨hren die instationa¨ren Lasten des buffet zu einer Schwingung der umstro¨mten Struktur,
spricht man von buffeting. Typisch ist dabei, dass diese Strukturschwingungen keine oder
nur geringe Ru¨ckwirkungen auf die anregenden Luftkra¨fte haben [2]. Eine Vermeidung von
buffeting ist dringend erforderlich, da in Abha¨ngigkeit der enstehenden Schwingungsamp-
lituden Materialermu¨dung und schließlich Strukturversagen eintreten ko¨nnen.
1.2 Numerische Verfahren der Aeroelastik
Die im vorhergehenden Abschnitt beschriebenen, aeroelastischen Pha¨nomene haben einen
großen Einfluss auf die Flugeigenschaften und die Sicherheit eines Flugzeuges. Insbeson-
dere das Auftreten selbsterregter Schwingungen in Bereichen der vorgesehenen Flugen-
veloppe mit gegebenenfalls katastrophalen Folgen muss schon in einer fru¨hen Phase des
Flugzeugentwurfs erkannt und ausgeschlossen werden ko¨nnen. Werden Instabilita¨ten erst
in Windkanalversuchen oder sogar erst in Flugtests entdeckt, ist eine Korrektur der ver-
ursachenden Systemparameter meist nur noch mit großem Aufwand und oft zu Lasten
der Wirtschaftlichkeit des Flugzeuges mo¨glich. Dies zu vermeiden, indem fru¨hzeitig und
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zuverla¨ssig das aeroelastische Systemverhalten vorhergesagt wird, ist das Ziel der nume-
rischen Simulation mit CAE-Methoden [15,16].
Verfahren der numerischen Aeroelastik ko¨nnen danach unterschieden werden, welche
Komplexita¨tsstufe die physikalischen und numerischen Modelle zur Beschreibung des
stro¨mungs- und strukturseitigen Systemverhaltens aufweisen.
Bei der Modellierung der elastischen Struktur reicht das Spektrum von einfachen Mo-
dalverfahren mit der Beru¨cksichtigung nur weniger Eigenformen bis hin zu detaillierten
und sehr komplexen dreidimensionalen Finite-Elemente Modellen mit hundertausenden
Freiheitsgraden. Zur Bestimmung aerodynamischer Lasten haben sich in der industriellen
Praxis insbesondere Methoden bewa¨hrt, die auf der Lo¨sung der vollsta¨ndigen oder linea-
risierten Potentialgleichungen beruhen. Aufgrund ihrer geringen Komplexita¨t sind diese
Methoden sehr schnell und finden deshalb standardma¨ßig Anwendung z. B. als Analyse-
werkzeuge fu¨r Flatteruntersuchungen oder in der multidisziplina¨ren Optimierung [17,18].
Ihre Gu¨ltigkeitsgrenzen beschra¨nken die zuverla¨ssige Anwendbarkeit jedoch auf sub- und
supersonische Flugzusta¨nde unter Vernachla¨ssigung von Reibungseffekten.
Im transsonischen Geschwindigkeitsbereich wird die Erfassung und Analyse aerodyna-
mischer Pha¨nomene bedeutend schwieriger. Die Na¨he zur Schallgeschwindigkeit fu¨hrt
nicht nur zur Enstehung von Verdichtungssto¨ßen, deren Sta¨rke und Position sehr stark
von der Verformung der Struktur abha¨ngen. Hohe Druckgradienten an Verdichtungs-
sto¨ßen begu¨nstigen außerdem auch die Enstehung lokaler, in ihrer Ausdehnung schwan-
kender Ablo¨segebiete am Stoßfuß, welche wiederum Einfluss auf die Lage und die Aus-
pra¨gung der Sto¨ße haben. Das mit diesen Pha¨nomenen in Verbindung stehende, nichtli-
neare Stro¨mungsverhalten hat einen erheblichen Einfluss auf die aeroelastischen Eigen-
schaften eines Flugzeugs. Die richtige Beschreibung in der numerischen Simulation setzt
die Modellierung der Aerodynamik mit Hilfe der Navier-Stokes-Gleichungen voraus.
Ein weiteres Unterscheidungsmerkmal numerischer, aeroelastischer Verfahren ist die prin-
zipielle Vorgehensweise bei der Lo¨sung des durch die Diskretisierung der Teilfelder “Fluid”
und “Struktur” entstehenden Gesamtgleichungssystems.
Sogenannte monolithische Lo¨sungsmethoden formulieren die das aeroelastische System
beschreibenden Modellgleichungen fu¨r die Stro¨mungs- und Strukturbewegung in einem
einzigen zu lo¨senden Gleichungssystem [19,20]. Dieser Ansatz ist fu¨r die Problemstellung
ada¨quat, jedoch wu¨rden sehr lange Entwicklungszeiten und ein sehr hoher Programmier-
aufwand notwendig sein, um fu¨r praxisrelevante Anwendungen geeignete monolithische
Verfahren bereit stellen zu ko¨nnen.
Eine Vielzahl derzeit entwickelter aeroelastischer Simulationsverfahren basieren deshalb
auf partitionierten Lo¨sungsansa¨tzen, in denen Einfeldverfahren geeignet gekoppelt wer-
den [21–27]. Diese einer Mehrfeldzerlegung entsprechende Vorgehensweise erlaubt die
Verwendung bereits existierender, fu¨r Stro¨mungs- und Strukturprobleme sehr bewa¨hr-
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ter Modellierungs-, Diskretisierungs- und Lo¨sungsmethoden. Die Lo¨sung der stro¨mungs-
und strukturseitig enstehenden Gleichungssysteme erfolgt dabei durch die separaten Teil-
feldlo¨ser unter Einhaltung diskreter kinematischer und dynamischer Kopplungsrandbedin-
gungen. Auf der Stro¨mungseite kommen ha¨ufig fu¨r instationa¨re Simulationen auf beweg-
ten Rechennetzen angepasste Finite-Volumen-(FV)-Methoden zum Einsatz. Die elastische
Struktur wird vornehmlich mit Hilfe von Finite-Elemente-(FE)-Ansa¨tzen modelliert.
Die Kopplung von Teilfeldlo¨sern in partitionierten Verfahren erfordert geeignete Strategi-
en zum Austausch von Last- und Verformungsinformationen an der Mediengrenze. Dieser
Informationsaustausch wird dadurch erschwert, dass aufgrund unterschiedlicher Diskre-
tisierungen die Netzknoten des Stro¨mungs- und des Strukturgitters auf dem Kopplungs-
rand im Allgemeinen nicht aufeinander liegen. Daru¨ber hinaus tritt bei der Verwendung
vereinfachter Strukturmodellierungen ha¨ufig das Problem auf, dass die Oberfla¨che des
Strukturnetzes nicht auf dem physikalischen Kopplungsrand liegt.
Eine Methode fu¨r den Datentransfer muss trotz nicht zusammenfallender Knoten in der
Lage sein, die Lasten und Verformungen zwischen Stro¨mungs- und Strukturgitter unter
Beru¨cksichtigung physikalischer Kopplungsrandbedingungen zu u¨bertragen. Zur Lo¨sung
dieser Aufgabe sind eine Reihe von Ansa¨tzen entwickelt worden. In [28, 29] wird die Me-
thode des gewichteten Restes angewandt, um die Kopplungsrandbedingungen global zu
erfu¨llen. Dieser Ansatz unterliegt der Einschra¨nkung, dass zwar nicht die Knoten, aber
die Oberfla¨chen des Stro¨mungs- und des Strukturnetzes zusammenfallen mu¨ssen oder nur
einen geringen Abstand voneinander aufweisen. Mit dem Ziel der U¨berwindung von Ein-
schra¨nkungen dieser Art sind unterschiedliche, ra¨umliche Interpolationsverfahren vorge-
schlagen worden. Sie unterscheiden sich hauptsa¨chlich in der Wahl der verwendeten Basis-
funktionen [30–32]. Andere Ansa¨tze basieren auf physikalischen Annahmen, um beim Last-
und Verformungstransfer zwischen Stro¨mungslo¨sern und vereinfachten Strukturmodellen
den ra¨umlichen Abstand der Oberfla¨chen zu u¨berbru¨cken [33–35]. Ein weiterer, sehr fle-
xibler Ansatz besteht in der Nutzung der Formfunktionen der finiten Elemente der Struk-
turdiskretisierung fu¨r den Datentransfer zwischen Stro¨mungs- und Strukturlo¨ser [36–38].
Neben dem ra¨umlichen Datentransfer stellt sich in partitionierten Verfahren auch das
Problem der zeitlichen Synchronisation der Teilfeldlo¨ser. Es muss eine Abfolge definiert
werden, in der die Lo¨ser aufgerufen werden, um eine Anzahl von Lo¨sungsschritten durch-
zufu¨hren und die neu berechneten Austauschgro¨ßen fu¨r den Transfer zum anderen Lo¨ser
bereit zu stellen. Die Abfolge der Aufrufe hat einen bedeutenden Einfluss auf die Genau-
igkeit und Stabilita¨t des gekoppelten Verfahrens und ha¨ngt davon ab, welche Zeitintegra-
tionsschemata in den Teilfeldlo¨sern Verwendung finden.
Ha¨ufig werden auf beiden Seiten implizite Schemata angewandt. Dann setzt eine konsisten-
te Datenu¨bertragung eine synchrone Lo¨sung der Gleichungen auf Stro¨mungs- und Struk-
turseite einschließlich der diskreten Kopplungsrandbedingungen voraus. Partitionierte
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Verfahren, die diese synchrone Lo¨sung aller Gleichungen gewa¨hrleisten, werden als stark
gekoppelt bezeichnet. Sie beno¨tigen effiziente, iterative Lo¨sungsalgorithmen fu¨r die gekop-
pelten Gleichungssysteme [39–42].
Die iterative, stark gekoppelte Lo¨sung impliziert mehrfache Lo¨seraufrufe innerhalb des-
selben physikalischen Zeitschritts. Fu¨r geometrisch komplexe Probleme mit einer großen
Anzahl an Netzknoten fu¨hrt dies oft zu inakzeptabel langen Rechenzeiten. Eine Mo¨glich-
keit besteht dann in der Verwendung loser Kopplungsalgorithmen, bei denen prinzipiell
jeder Lo¨ser innerhalb eines physikalischen Zeitschrittes nur einmal aufgerufen wird. Auf-
grund des sequentiellen Aufrufs von Stro¨mungs- und Strukturlo¨ser werden diese Verfahren
auch als gestaffelt (staggered) bezeichnet [43]. Da der Datentransfer bei lose gekoppelten
Verfahren mit einem Zeitversatz von einem Zeitschritt stattfindet, wird dabei ein sich
akkumulierender Phasenfehler in Kauf genommen. Dies fu¨hrt zur Reduktion der Ord-
nung des aeroelastischen Gesamtverfahrens und verringert die mo¨gliche Zeitschrittweite
trotz implizit formulierter Einzello¨ser erheblich. Vor dem Datenaustausch durchgefu¨hrte
Pra¨diktionsschritte mit an die Zeitintegrationsverfahren der Teilfeldlo¨ser angepassten Ex-
trapolationsmethoden ko¨nnen allerdings zu einer deutlichen Verbesserung der Stabilita¨ts-
und Genauigkeitseigenschaften fu¨hren und bieten somit eine oft geeignete Alternative zu
stark gekoppelten Algorithmen [44–47].
1.3 Zielsetzung und Gliederung der vorliegenden Arbeit
Ziel der vorliegenden Arbeit ist die Erweiterung des fu¨r die Analyse nichtlinearer, aeroelas-
tischer Pha¨nomene konzipierten, numerischen Verfahrens SOFIA (Solid-Fluid-Interaction)
[38,48–52]. Zu diesem Zweck soll ein Programmmodul entwickelt werden, welches sowohl
strukturierte als auch unstrukturierte, adaptive Lo¨sungsverfahren fu¨r die Gasdynamik mit
Strukturverfahren fu¨r unterschiedliche Modellkomplexita¨ten im Sinne eines partitionier-
ten Ansatzes koppeln kann. Allgemein gehaltene Schnittstellen gewa¨hrleisten dabei die
Austauschbarkeit der Teilfeldlo¨ser bei geringem Programmieraufwand. Das Kopplungs-
modul steuert wa¨hrend einer aeroelastischen Berechnung die zeitliche Synchronisation
der Einzello¨ser und den Datenaustausch an der Mediengrenze unter Beru¨cksichtigung der
Bedingungen der Gleichheit u¨bertragener Kra¨fte und eines minimalen Energiefehlers. Das
entwickelte Verfahren soll anhand unterschiedlicher, dreidimensionaler Anwendungsfa¨lle
validiert und fu¨r die Analyse aeroelastischer Eigenschaften von elastischen Windkanal-
modellen angewendet werden.
In Kapitel 2 werden die in dieser Arbeit fu¨r die aeroelastischen Berechnungen verwen-
deten Lo¨sungsverfahren der Gas- und der Strukturdynamik und die zugrunde liegenden
physikalischen Modelle dargestellt. Auf der Stro¨mungsseite kommt das Finite-Volumen-
Verfahren FLOWer zur Lo¨sung der Reynolds-gemittelten Navier-Stokes Gleichungen zum
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Einsatz. Die Strukturdynamik wird mit Hilfe des Programms FEAFA fu¨r lineare Finite-
Elemente Analysen erfasst, welches u. a. das in dieser Arbeit hauptsa¨chlich eingesetzte,
erweiterte Timoshenko-Balkenelement zur Verfu¨gung stellt.
Kapitel 3 beschreibt das im Rahmen dieser Arbeit fu¨r die Erweiterung von SOFIA entwi-
ckelte Kopplungsmodul ACM (Aeroelastic Coupling Module). Dazu werden zuna¨chst die
fu¨r das kontinuierliche Problem zu erfu¨llenden Kopplungsrandbedingungen erla¨utert und
ihre Erfu¨llung im diskreten Problem diskutiert. Der Beschreibung der Kopplungsmetho-
den fu¨r den ra¨umlichen und zeitlichen Datentransfer zwischen den Teilfeldlo¨sern schließt
sich eine Erla¨uterung der programmtechnischen Umsetzung des ACM an.
Ein Ziel der Anwendung von SOFIA ist die Bewertung der Vorhersagequalita¨t des aus va-
lidierten Einzelkomponenten aufgebauten, gekoppelten Gesamtverfahrens durch den Ver-
gleich von numerischen Ergebnissen mit verfu¨gbaren, experimentellen Daten. Zu diesem
Zweck wird in Kapitel 4 ein im Rahmen des SFB 401 entwickeltes Flu¨gelmodell betrach-
tet, welches im DNW-Niedergeschwindigkeitskanal LST hinsichtlich seines aeroelastischen
Verhaltens untersucht worden ist. Die vorliegenden experimentellen Daten erlauben dabei
eine Validierung sowohl der statischen als auch der dynamischen Kopplungsmethoden.
Eine Gelegenheit zur Validierung des Verfahrens fu¨r stationa¨re Anwendungsfa¨lle bei trans-
sonischen Machzahlen bieten die im Rahmen des EU-Projektes HiReTT im European
Transonic Wind Tunnel (ETW) durchgefu¨hrten Windkanaluntersuchungen an einem Mo-
dell eines modernen Großraum-Passagierflugzeuges. Obwohl nicht als aeroelastische Ver-
suche konzipiert, bewirken die zur Erreichung realistischer Reynoldszahlen beno¨tigten,
hohen Kanaldru¨cke signifikante Modelldeformationen. U¨ber die Validierung hinausgehend
wird in Kapitel 5 der Vorteil des numerischen Verfahrens, im Experiment nicht entkop-
pelbare, aerodynamische und aeroelastische Effekte getrennt voneinander untersuchen zu
ko¨nnen, genutzt, um das Maß ihrer Einflu¨sse zu quantifizieren.
Der Aspekt der Vorhersage aeroelastischer Eigenschaften findet in Kapitel 6 Beachtung.
Dort werden numerisch ermittelte Ergebnisse fu¨r ein Flu¨gelmodell pra¨sentiert, welches an
der RWTH Aachen fu¨r transsonische, aeroelastische Versuche im ETW ausgelegt worden
ist. Die dargestellten blind-test-Simulationen decken das gesamte Spektrum des statischen
und dynamischen Testprogramms ab und erlaubten die Eingrenzung interessierender, ins-
besondere nichtlinearer transsonischer Pha¨nomene im Vorfeld der Experimente. Daru¨ber
hinaus werden aeroelastische Simulationsergebnisse diskutiert, welche zur U¨berpru¨fung
der Effektivita¨t eines Piezo-basierten Mechanismus zur Anregung von Modellschwingun-
gen wa¨hrend der Windkanaltests durchgefu¨hrt worden sind.
Kapitel 7 fasst die in dieser Arbeit entwickelten und angewendeten numerischen Metho-
den zusammen und gibt einen abschließenden U¨berblick u¨ber die in den dargestellten
Berechnungsbeispielen gefundenen Ergebnisse.
2Numerische Methoden
In dem aerostrukturdynamischen Verfahren SOFIA werden zur Analyse aeroelastischer
Vorga¨nge die ra¨umlich und zeitlich diskretisierten Differentialgleichungen der Gas- und
der Strukturdynamik unter Einhaltung von Kopplungsrandbedingungen simultan gelo¨st.
Im Sinne eines Mehrfeldproblems geschieht dies durch die Verwendung unabha¨ngig entwi-
ckelter, validierter Stro¨mungs- und Strukturverfahren. Das Kopplungsmodul ACM steuert
dabei die zeitliche Abfolge der Lo¨seraufrufe und bewerkstelligt den konservativen Daten-
transfer an der Mediengrenze. Fu¨r die Berechnung der in den Kapiteln 4 bis 6 dargestellten
Ergebnisse wurde der Stro¨mungslo¨ser FLOWer mit dem Strukturlo¨ser FEAFA gekoppelt.
Die diesen Verfahren zugrunde liegenden physikalischen Modelle und numerischen Me-
thoden und der Algorithmus fu¨r die Bereitstellung eines der elastischen Verformung der
Struktur anpepassten Rechengitters fu¨r die Stro¨mungslo¨sung werden hier beschrieben.
2.1 Lo¨sungsverfahren fu¨r die Gasdynamik
Das Finite-Volumen-Verfahren FLOWer wurde im Verbundprojekt MEGAFLOW unter
Leitung des DLR (Institut fu¨r Aerodynamik und Stro¨mungstechnik, Braunschweig) in
Zusammenarbeit mit der Industrie und Universita¨ten entwickelt [53]. Dieser Lo¨ser kommt
in der vorliegenden Arbeit zur Anwendung, da er insbesondere fu¨r Außenstro¨mungen
an Flugzeugen konzipiert ist und ein sehr robustes, effizientes und umfangreich validier-
tes Lo¨sungsverfahren fu¨r die Gasdynamik darstellt. Daru¨ber hinaus ist FLOWer fu¨r die
Lo¨sung der Erhaltungsgleichungen der Stro¨mungsmechanik reibender und wa¨rmeleitender
Gase auf bewegten Rechennetzen geeignet, was fu¨r die Berechnung der Stro¨mungen um
sich elastisch verformende Oberfla¨chen eine notwendige Bedingung darstellt.
Physikalisches Modell der Gasdynamik
Die physikalische Grundlage von FLOWer bilden die Navier-Stokes-Gleichungen fu¨r die
Beschreibung der Stro¨mung eines kompressiblen, viskosen Gases. Fu¨r ein beliebig beweg-
tes Kontrollvolumen V (t) mit dem Rand ∂V (t) und der nach außen weisenden Fla¨chen-
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normalen n auf dem Fla¨chenstu¨ck dS ⊂ ∂V lauten diese Erhaltungsgleichungen unter
Vernachla¨ssigung von Quelltermen in integraler Form
∂
∂t
∫
V (t)
u dV +
∮
∂V (t)
(
Fk(u) − Fd(u))n dS = 0 (2.1)
Die Lo¨sbarkeit dieser Gleichungen fu¨r ein konkretes Problem setzt die Vorgabe von An-
fangswerten u(x , t0)=u0(x ),x∈V und Randbedingungen auf den Grenzen des Lo¨sungs-
gebietes voraus. Die Gro¨ße u=(ρ, ρv , ρetot)
T bezeichnet den Vektor der konservativen
Variablen. Darin ist ρ die Dichte, v der Geschwindigkeitsvektor und etot die spezifische
Totalenergie.
In Gl. (2.1) beinhaltet Fk die konvektiven Flu¨sse und den statischen Druck p
Fk(u) =
 ρv rρv r ◦v + pE
ρetotv r + pv
 (2.2)
E bezeichnet den Einheitstensor,◦kennzeichnet ein dyadisches Produkt (Tensorprodukt).
Damit die Erhaltungsgleichungen Gl. (2.1) fu¨r ein beliebig bewegtes Kontrollvolumen
gelten, mu¨ssen die konvektiven Flu¨sse mit der Relativgeschwindigkeit v r = v − x˙ zwi-
schen dem Fluid und der sich mit der Geschwindigkeit x˙ bewegenden Oberfla¨che des
Kontrollvolumens V (t) berechnet werden. Diese Formulierung wird auch als Arbitra-
ry Langrangian-Eulerian-(ALE)-Formulierung bezeichnet. Die ALE-Formulierung ist die
Grundlage fu¨r jedes Finite-Volumen-Verfahren, welches fu¨r die instationa¨re Stro¨mungs-
berechnung auf bewegten Rechennetzen Verwendung finden soll.
Die diffusiven Flu¨sse werden in Gl. (2.1) in der Flussdichtefunktion Fd zusammengefasst
Fd(u) =
 0Tv
Tvv − q
 (2.3)
Dabei stellen Tv den viskosen Spannungstensor und q den Vektor der Wa¨rmestromdichte
dar. Tv kann durch Abspaltung des Anteils des statischen Drucks an den Normalspan-
nungskomponenten im Spannungstensor T, der gema¨ß dem Boltzmann’schen Axiom als
symmetrisch vorausgesetzt wird, durch
Tv = T+ p E (2.4)
beschrieben werden. Außer den durch u repra¨sentierten fu¨nf skalaren Feldern treten damit
zusa¨tzlich 6 skalare Felder fu¨r T, 3 skalare Felder fu¨r q sowie ein skalares Feld fu¨r etot als
unbekannte Gro¨ßen auf. Aus diesem Grund sind neben Gl. (2.1) zusa¨tzliche Gleichungen
erforderlich, welche durch Experimente zu begru¨nden sind und als Materialgesetze oder
konstitutive Gleichungen bezeichnet werden. Diese werden nachfolgend beschrieben.
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Unter Annahme eines isotropen Newton’schen Fluids und der Gu¨ltigkeit der Stokes’schen
Hypothese einer verschwindenden Volumenviskosita¨t gilt fu¨r den Zusammenhang zwischen
den viskosen Spannungen und den Dehnraten der Fluidbewegung
Tv = µ
(
2S− 2
3
(∇v)E) (2.5)
mit dem Dehnratentensor
S =
1
2
(∇ ◦ v + v ◦ ∇) (2.6)
Die dynamische molekulare Viskosita¨t µ ha¨ngt im wesentlichen von der lokalen Tempera-
tur T des Fluids ab. Diese Abha¨ngigkeit wird durch das Sutherland-Gesetz beschrieben
µ(T ) = c1
T 3/2
T + c2
(2.7)
In dieser empirischen Formel stellen c1 und c2 stoffabha¨ngige Konstanten dar, die in Ta-
belle 2.1 fu¨r Luft und Stickstoff aufgefu¨hrt sind. Stickstoff wird hier in die Betrachtungen
mit einbezogen, da es als Testmedium bei kryogenen Windkanalversuchen im European
Transonic Wind Tunnel (ETW ) verwendet wird (s. a. Kap. 5.1, S. 96).
Gema¨ß dem Fourier’schen Wa¨rmeleitungsgesetz wird der Vektor der Wa¨rmestromdichte q
als proportional zum lokalen Gradienten des Temperaturfeldes angenommen
q = −κ∇T (2.8)
Der Wa¨rmeleitungskoeffizient κ ist eine Stoffgro¨ße, die nur vom lokalen, thermodynami-
schen Zustand abha¨ngt und u¨ber den empirischen Zusammenhang
Pr =
µ cp
κ
(2.9)
mit der Prandtl-Zahl Pr , der molekularen Viskosita¨t µ und der spezifischen Wa¨rme
bei konstantem Druck cp verknu¨pft ist. Fu¨r die im Rahmen dieser Arbeit betrachteten
Stro¨mungsvorga¨nge betra¨gt die Prandtl-Zahl 0.72.
Gas R c1 c2[
Nm
kgK
] [
10−6 kg
smK1/2
]
[K]
Luft 286.96 1.458 110.3
Stickstoff N2 296.80 1.390 102.0
Tabelle 2.1. Spezifische Gaskonstante R und Koeffizienten c1 und c2 des Sutherland-
Gesetzes (Gl. (2.7)) fu¨r Luft und Stickstoff.
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Zur Schließung der bisherigen Gleichungen werden Beziehungen zwischen den thermischen
und kalorischen Zustandsgro¨ßen beno¨tigt. Bei Annahme eines thermisch perfekten Gases
kann der statische Druck p unter Anwendung der Zustandsgleichung
p = ρRT (2.10)
durch die Dichte ρ und die Temperatur des Gases ausgedru¨ckt werden, wobei R die spezi-
fische Gaskonstante darstellt. Fu¨r ein kalorisch perfektes Gas gilt fu¨r den Zusammenhang
zwischen spezifischer, innerer Energie e und der Temperatur T
e = cvT (2.11)
mit cv als der spezifischen Wa¨rme bei konstantem spezifischen Volumen 1/ρ. We-
gen R=cp − cv ist mit dem Verha¨ltnis der spezifischen Wa¨rmen γ=cp/cv
cp =
γ
γ − 1 R , cv =
1
γ − 1 R (2.12)
Im thermodynamischen Zustandsbereich, der fu¨r den schallnahen Reiseflug repra¨sentativ
ist, betra¨gt γ fu¨r zweiatomige Gase 1.4.
Mit den oben aufgefu¨hrten Gleichungen la¨ßt sich der statische Druck p gema¨ß
p = (γ − 1)ρ
(
etot − 1
2
v v
)
(2.13)
durch die Dichte ρ, die Geschwindigkeit v und die spezifische Totalenergie etot ausdru¨cken.
Die Gleichungen Gl. (2.1) bis (2.13) bilden jetzt ein vollsta¨ndig bestimmtes System.
Zeitliche Mittelung bei turbulenten Stro¨mungen
Die Erhaltungsgleichungen 2.1 beschreiben in allgemeiner Form die Dynamik eines stro¨m-
enden, kompressiblen Gases. Sie sind unabha¨ngig davon gu¨ltig, ob in Abha¨ngigkeit der
Reynoldszahl eines betrachteten Problems die Stro¨mung laminar oder turbulent abla¨uft.
Tritt Turbulenz auf, werden die zeitlichen Skalen so klein, dass ihre Auflo¨sung in der nume-
rischen Simulation fu¨r komplexe, geometrische Konfigurationen die heute zur Verfu¨gung
stehenden Rechnerkapazita¨ten u¨bersteigen wu¨rde. Um dennoch auch bei anwendungs-
nahen Problemen numerische Berechnungen fu¨r turbulente Stro¨mungen durchfu¨hren zu
ko¨nnen, wurde eine statistische Betrachtungsweise eingefu¨hrt, die in ihren Urspru¨ngen
mit den Namen Reynolds, Favre, Boussinesq und Prandtl verknu¨pft ist. Einem Vor-
schlag von Reynolds [54] folgend, werden die Stro¨mungsgro¨ßen in zeitliche Mittelwer-
te und zeitabha¨ngige, turbulente Schwankungen um diese Mittelwerte aufgeteilt. Einge-
setzt in die Erhaltungsgleichungen 2.1 ergeben sich unter zusa¨tzlicher Anwendung der
Favre’schen Massenmittelung die sogenannten Favre- und Reynolds-gemittelten Navier-
Stokes-Gleichungen, welche im Zusammenhang mit numerischen Verfahren ha¨ufig ab-
geku¨rzt als Reynolds-averaged Navier-Stokes-(RANS)-equations bezeichnet werden [55].
2.1 Lo¨sungsverfahren fu¨r die Gasdynamik 13
Die RANS-Gleichungen fu¨r die zeitlich gemittelten Stro¨mungsgro¨ßen unterscheiden sich
formal nicht von den Navier-Stokes-Gleichungen Gl. (2.1). Der sich ergebende Unterschied
besteht in der Hervorhebung der Mittelwerte, die durch zusa¨tzliche Anteile in den diffu-
siven Flu¨ssen Gl. (2.3) in Form des turbulenten Reynolds’schen Spannungstensor und
der turbulenten Wa¨rmestromdichte ein neues Schließungsproblem stellt. Die Komponen-
ten des Reynolds’schen Spannungstensors und die turbulente Wa¨rmestromdichte stellen
na¨mlich zusa¨tzliche Unbekannte im Gleichungssystem dar, die zusa¨tzliche konstitutive
Gleichungen zur Schließung des Problems erfordern. Dazu wird ha¨ufig die Boussinesq-
Hypothese angewendet, die den Reynoldsspannungstensor mit dem Dehnratentensor u¨ber
eine turbulente Wirbelviskosita¨t µt verknu¨pft.
Die Einfu¨hrung von Turbulenzmodellen dient dann dem Zweck, mindestens eine zusa¨tzli-
che Gleichung fu¨r die Bestimmung der Wirbelviskosita¨t bereit zu stellen. Man unterschei-
det in diesem Zusammenhang “Nullgleichungsmodelle”, die ohne neue Differentialglei-
chungen auskommen, und sogenannte Ein- oder Mehrgleichungsmodelle. Bei den zuletzt
genannten Modellen wird eine entsprechende Anzahl zusa¨tzlicher Differentialgleichungen
eingefu¨hrt, die u¨blicherweise in gleicher Form wie die Erhaltungssa¨tze, jedoch mit Quell-
termen, angesetzt werden. In der vorliegenden Arbeit kommen das Eingleichungsmodell
von Spalart-Allmaras und die Zweigleichungsmodelle Wilcox-k -ω oder LEA-k -ω zur An-
wendung. Ihre Beschreibung wu¨rde den Rahmen dieser Arbeit u¨berschreiten. Fu¨r Details
dieser Modelle und ihrer Implementierung in FLOWer sei deshalb auf [56–58] verwiesen.
Ra¨umliche und zeitliche Diskretisierung der RANS-Gleichungen
In dieser Arbeit wird das Finite-Volumen-Verfahren FLOWer in der Version 116.22 zur
numerischen Lo¨sung der Reynolds-gemittelten Navier-Stokes-Gleichungen eingesetzt. Die
Formulierung der Erhaltungsgleichungen in integraler Form (Gl. (2.1)) ist dabei der Aus-
gangspunkt fu¨r die auf dem Finite-Volumen-Ansatz basierende, ra¨umliche Diskretisierung.
Fu¨r die Diskretisierung wird zuna¨chst das Lo¨sungsgebiet in nicht u¨pperlappende, finite
Kontrollvolumina unterteilt. Dies geschieht in FLOWer mit Hilfe eines strukturierten
Rechennetzes. Ein strukturiertes Rechennetz zeichnet sich durch hexaederfo¨rmige Gitter-
zellen aus. An jede der sechs Seitenfla¨chen einer solchen Zelle grenzt genau eine Nach-
barzelle. Diese Anordnung der Kontrollvolumina erlaubt ihre eindeutige Identifikation
im Dreidimensionalen durch ein Indextripel (i ,j ,k) und damit die Zuordnung zugeho¨riger
Zellecken und benachbarter Zellen durch einfache Erho¨hung oder Reduktion dieser Indizes.
Die einfache Gitterlogik strukturierter Netze erlaubt eine sehr effiziente Implementierung
des numerischen Verfahrens, hat jedoch gegenu¨ber unstrukturierten Netzen den Nachteil
geringerer Flexibilita¨t bei der Vernetzung komplexer Geometrien. Die Auswahl eines auf
strukturierten Netzen basierten Stro¨mungslo¨sers in der vorliegenden Arbeit geschah aus
Gru¨nden der Verfu¨gbarkeit und des hohen Entwicklungsstandes von FLOWer. Im Hin-
blick auf die Anwendung der in Kapitel 3 beschriebenen Methoden zur Kopplung mit
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Strukturlo¨sern stellen strukturierte Netze oder hexaederfo¨rmige Zellen keine notwendige
Voraussetzung dar.
In einem Finite-Volumen-Verfahren werden die Erhaltungsgleichungen Gl. (2.1) auf je-
de Gitterzelle des Rechennetzes angewandt. In FLOWer 116.22 ist eine zellzentrums-
bezogene Formulierung gewa¨hlt worden. Dies bedeutet, dass der Vektor uˆ i ,j ,k der u¨ber dem
Zellvolumen Vi ,j ,k gemittelten, konservativen Variablen dem Mittelpunkt der Zelle i ,j ,k
zugeordnet wird. Die zeitliche A¨nderung der volumengemittelten Erhaltungsgro¨ßen in der
Zelle ergibt sich dann aus der semidiskreten Gleichung
d
dt
(V uˆ)i ,j ,k = −
(
F ki ,j ,k − F di ,j ,k
)
= −F i ,j ,k (2.14)
F i ,j ,k kennzeichnet darin die Summe der konvektiven und diffusiven Flu¨sse u¨ber die 6
Außenfla¨chen des Zellvolumens. Dabei approximiert beispielweise(
Fk − Fd)
i ,j+1/2,k
· [Sn]
i ,j+1/2,k
≈ (Fk(uˆ i ,j+1/2,k)− Fd(uˆ i ,j+1/2,k)) · [Sn]i ,j+1/2,k (2.15)
den Fluss durch die Zellseitenfla¨che Si ,j+1/2,k mit der nach außen weisenden Norma-
len n i ,j+1/2,k . uˆ i ,j+1/2,k stellt den auf der Zellfla¨che ausgewerteten Vektor der konservativen
Stro¨mungsvariablen dar.
Die Bestimmung der Stro¨mungsgro¨ßen auf den Zellfla¨chen hat einen bedeutenden Einfluss
auf die Eigenschaften des numerischen Verfahrens. Werden dabei die Informationsaus-
breitungsrichtungen und -geschwindigkeiten im Fluid beru¨cksichtigt, spricht man von up-
wind-Verfahren. Bei den in dieser Arbeit betrachteten Anwendungsfa¨llen hat sich die
Verwendung einer zentralen Diskretisierung bewa¨hrt. Dabei werden die Stro¨mungsgro¨ßen
auf einer Zellfla¨che durch arithmetische Mittelung der Werte der linken und rechten Zelle
bestimmt. Angewandt auf die in Gl. (2.15) betrachtete Seitenfla¨che Si ,j+1/2,k folgt damit
uˆ i ,j+1/2,k =
1
2
(
uˆ i ,j ,k + uˆ i ,j+1,k
)
(2.16)
Das zentrale Berechnungsschema ist numerisch wenig dissipativ und fu¨hrt deshalb zu un-
physikalischen Oszillationen der Lo¨sung im Bereich starker Gradienten im Stro¨mungsfeld.
Einem Vorschlag von Jameson [59] folgend werden daher in die semidiskreten Erhaltungs-
gleichungen ku¨nstliche, dissipative Flu¨sse D i ,j ,k mit Da¨mpfungstermen von zweiter und
vierter Ordnung eingefu¨gt
d
dt
(V uˆ)i ,j ,k = −
(
F i ,j ,k −D i ,j ,k
)
= −Res i ,j ,k (2.17)
Die Lo¨sung eines stationa¨ren Stro¨mungsproblems bedeutet per Definition die Bestim-
mung eines Lo¨sungsvektors uˆ i ,j ,k , fu¨r den das Residuum Res i ,j ,k im Grenzfall den Wert 0
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annimmt. Ausgehend von einer Startlo¨sung werden dazu die semidiskreten Erhaltungs-
gleichungen Gl. (2.17) bis zum Erreichen der stationa¨ren Lo¨sung zeitlich integriert. Die
Zeitintegration fu¨r diesen Zweck erfolgt in FLOWer mit einem expliziten Fu¨nf-Schritt
Runge-Kutta-Verfahren. Damit berechnet sich die Lo¨sung eines Zeitniveaus n+1 aus der
vorhergehenden Lo¨sung des Zeitniveaus n gema¨ß
(V uˆ)
(0)
i ,j ,k = (V uˆ)
n
i ,j ,k
(V uˆ)
(ν)
i ,j ,k = (V uˆ)
(0)
i ,j ,k − αν∆ti ,j ,kRes(ν−1)i ,j ,k , ν = 1, 2, · · · , 5 (2.18)
(V uˆ)n+1i ,j ,k = (V uˆ)
(5)
i ,j ,k
mit den Koeffizienten
α1 = 1/4, α2 = 1/6, α3 = 3/8, α4 = 1/2, α5 = 1
Das Schema ist unter Verwendung der genannten Stufenkoeffizienten αν von zweiter Ord-
nung genau in der Zeit. Zur Beschleunigung der Konvergenz gegen die stationa¨re Lo¨sung
ist die Zeitintegration in einen Mehrgitteralgorithmus integriert. Die Verwendung lokaler
Zeitschrittweiten ∆ti ,j ,k sowie einer impliziten Residuengla¨ttung leistet einen zusa¨tzlichen
Beitrag zu einer effizienten Bestimmung der gesuchten, stationa¨ren Lo¨sung [60].
Zeitliches Integrationsschema fu¨r instationa¨re Stro¨mungsprobleme auf
bewegten Rechennetzen
Das oben beschriebene Zeitintegrationsschema mit lokalen Zeitschrittweiten ∆ti ,j ,k ist
nur fu¨r stationa¨re Stro¨mungsprobleme vorgesehen, zu deren Lo¨sung ein Ausgleichsvor-
gang ohne die Notwendigkeit einer zeitgenauen Auflo¨sung betrachtet wird. Werden hinge-
gen instationa¨re Stro¨mungspha¨nomene untersucht, muss eine globale Zeitschrittweite ∆t
verwendet werden. Das explizite Runge-Kutta-Verfahren unterliegt jedoch bei der Wahl
von ∆t aus Gru¨nden der numerischen Stabilita¨t Einschra¨nkungen. Ein implizites, zeit-
liches Integrationsschema hingegen gewa¨hrleistet unbedingte Stabilita¨t. Es bietet damit
die Mo¨glichkeit, die globale Zeitschrittweite ausschließlich den Zeitskalen des betrachteten
physikalischen Problems anpassen zu ko¨nnen.
Ein in FLOWer implementiertes, implizites Schema zweiter Ordnung fu¨hrt fu¨r den
Stro¨mungszustand uˆn+1i ,j ,k auf dem Zeitniveau n+1 zu der Bestimmungsgleichung
3 (V uˆ)n+1i ,j ,k
2∆t
− 2 (V uˆ)
n
i ,j ,k
∆t
+
(V uˆ)n−1i ,j ,k
2∆t
+Resn+1i ,j ,k = 0 (2.19)
Die Gleichung ist wegen der nichtlinearen Abha¨ngigkeit des Residuums Resn+1i ,j ,k von der
Stro¨mungslo¨sung uˆn+1 nur iterativ lo¨sbar. Dies geschieht in FLOWer durch Integration
der modifizierten Gleichung
d
dτ
(V uˆ)i ,j ,k +Res
∗
i ,j ,k(τ) = 0 (2.20)
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in der Pseudozeit τ mit dem gea¨nderten Residuum Res∗
Res∗ τi ,j ,k =
3 (V uˆ)τi ,j ,k
2∆t
− 2 (V uˆ)
n
i ,j ,k
∆t
+
(V uˆ)n−1i ,j ,k
2∆t
+Resτi ,j ,k (2.21)
Die Lo¨sung in jedem physikalischen Zeitschritt ist somit durch den stationa¨ren Zustand
der Gl. (2.20) in der Pseudozeit τ bestimmt. Zu ihrer Berechnung kommt das im vor-
hergehenden Abschnitt dargestellte Verfahren fu¨r stationa¨re Probleme zur Anwendung.
Dabei ko¨nnen sa¨mtliche Maßnahmen zur Konvergenzbeschleunigung eingesetzt werden.
Die Einfu¨hrung einer Pseudozeit τ innerhalb eines physikalischen Zeitschritts fu¨hrte zu
der Bezeichnung dual-time-stepping fu¨r dieses Schema zur Lo¨sung des nichtlinearen Glei-
chungssystems 2.19 [61,62].
Aeroelastische Simulationen im Zeitbereich erfordern im Falle einer zeitabha¨ngigen Ver-
formung der umstro¨mten Oberfla¨che die Nachfu¨hrung des Rechennetzes. Dieses ko¨rperan-
gepasste Netz wird von einem Gitterdeformierer in jedem Zeitschritt bereitgestellt. Damit
ergibt sich eine Zeitabha¨ngigkeit der Geometrie und Position der fu¨r die Formulierung der
Erhaltungsgleichungen als Kontrollvolumina verwendeten Gitterzellen. Die Zeitabha¨ngig-
keit der Volumina wird in den Gleichungen 2.19 bis 2.21 bereits dadurch beru¨cksichigt,
dass sich die Zeitintegration auf das Produkt des Volumens V und der ra¨umlich gemittel-
ten Erhaltunggro¨ße uˆ bezieht.
Die Berechnung des ZellvolumensVi ,j ,k einer Gitterzelle in jedem Zeitschritt ist dabei nicht
trivial. Vielmehr muss sie mit der Berechnung der in den konvektiven Flu¨ssen Gl. (2.2)
enthaltenen Gittergeschwindigkeiten x˙ so abgestimmt werden, dass der sogenannte geo-
metrische Erhaltungssatz (geometric conservation law (GCL)) erfu¨llt wird. Dieser ergibt
sich unter Annahme eines ruhenden Fluids v ≡ 0 mit zeitlich konstanter Dichte ρ aus der
Massenerhaltungsgleichung
∂
∂t
V +
∮
∂V (t)
x˙n dS ≡ 0 (2.22)
Wendet man auf dieses GCL die fu¨r die ra¨umliche und zeitliche Diskretisierung der Er-
haltungsgleichungen verwendeten Methoden an, ergibt sich mit
(V )∆t +
6∑
m=1
x˙m [Sn ]m ≡ 0 (2.23)
die Bedingungsgleichung fu¨r die Abstimmung der Berechnungsvorschriften fu¨r die Zell-
volumina und die Gitterpunktsgeschwindigkeiten. (•)∆t stellt dabei den Operator des
zeitlichen Integrationsverfahrens dar. In FLOWer werden zuna¨chst aus den Positionen
der Gitterpunkte der verformten Rechennetze die Gitterpunktsgeschwindigkeiten durch
finite Differenzen bestimmt. Die Zellvolumina werden dann unter Beru¨cksichtigung der
Bedingung Gl. (2.23) berechnet. Die Implementierung folgt dabei einem Vorschlag von [63]
und ist zum Beispiel von Hanke [50] in numerischen Testrechnungen gepru¨ft worden.
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2.2 Deformation des aerodynamischen Rechennetzes
Das aeroelastische Verfahren SOFIA umfasst gema¨ß dem partitionierten Lo¨sungsansatz
einen Strukturlo¨ser, einen Stro¨mungslo¨ser und eine hier als Gitterdeformierer bezeichnete
Komponente zur Anpassung des CFD-Rechennetzes an die Forma¨nderung der umstro¨mten
Konfiguration. Insbesondere fu¨r instationa¨re aeroelastische Simulationen wird ein sehr ef-
fizientes, d. h. numerisch billiges Verfahren zur Deformation des Rechengitters fu¨r den
Stro¨mungslo¨ser beno¨tigt. Der dafu¨r notwendige Rechenaufwand sollte im Verha¨ltnis zur
beno¨tigten Zeit fu¨r die Lo¨sung des gekoppelten Stro¨mungs-Struktur-Problems mo¨glichst
gering sein. Eine weitere Anforderung ist die U¨bertragung der Qualita¨t eines unverformten
Ausgangsgitters auf das deformierte Gitter. Eine gute Qualita¨t des deformierten Gitters
hat nicht nur Einfluss auf die Genauigkeit, sondern fu¨hrt auch zu einer besseren Kon-
vergenz der Stro¨mungslo¨sung und tra¨gt damit letztlich zu einer Erho¨hung der Effizienz
des gesamten aeroelastischen Verfahrens bei. Eine weitere wichtige Forderung ist, dass
die Gitterdeformation zuverla¨ssig und ohne Beschra¨nkung hinsichtlich einer Multiblock-
Topologie automatisch ablaufen kann.
Die in der Literatur am weitesten verbreiteten Verfahren zur Gitterdeformation sind sol-
che, die auf einer Zug-Druck-Federanalogie beruhen [64], oder Verfahren, die das Gitter als
materielle Linien eines linearelastischen Vollko¨rpers auffassen [65, 66]. Die erstgenannten
Verfahren weisen ha¨ufig Probleme bei der Erhaltung der Gitterqualita¨t auf. Die anderen
erhalten zwar die Qualita¨t des Ausgangsgitters auch fu¨r komplizierte Topologien, haben
aber den Nachteil eines hohen Rechenzeit- und Speicherplatzbedarfs. Deshalb wurde von
Boucke [38] und Hesse [52] ein Deformationsalgorithmus entwickelt und implementiert, der
einen Kompromiss der Vorteile der beiden vorgenannten Verfahren darstellt. Der prinzipi-
elle Ablauf der auf dem Algorithmus von Boucke und Hesse basierenden Gitterdeformation
eines Multiblock-strukturierten Stro¨mungsnetzes ist in Abbildung 2.1 illustriert:
1. Zuna¨chst wird ein fiktives Rahmentragwerk aus den Blockkanten und ausgewa¨hlten
Linien des Rechennetzes aufgebaut. Die Elastizita¨t dieses Rahmentragwerks wird mit
Hilfe linearelastischer, masseloser Balkenelemente modelliert. Die Balkenelemente wer-
den an Kreuzungspunkten und an der umstro¨mten Oberfla¨che als winkelerhaltend ver-
bunden angenommen (Schritt 1 in Abb. 2.1). Durch Anwendung eines FE-Ansatzes
wird das elastische Verhalten des Rahmens durch das lineare Gleichungssystem
KQ = RR (2.24)
beschrieben. K kennzeichnet darin die Steifigkeitsmatrix des fiktiven Rahmentragwerks
und Q den Vektor der generalisierten Verschiebungen der zugeho¨rigen Knoten. RR
fasst die sich ausschließlich aus der Vorgabe von Verschiebungsrandbedingungen erge-
benden Zwangskra¨fte und -momente zusammen.
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Abbildung 2.1. Prinzipieller Ablauf des Gitterdeformationsverfahrens [38,51,52]. Aus Gru¨nden
der U¨bersichtlichkeit werden nur die flu¨gelna¨chsten Blo¨cke dargestellt, tatsa¨chlich werden aber
alle Blo¨cke des CFD-Netzes in die Verformung einbezogen.
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2. Aus der sich unter Einwirkung der aerodynamischen Lasten einstellenden Verformung
des umstro¨mten Ko¨rpers ergeben sich die Verschiebungen der Fußpunkte des Rahmen-
tragwerks auf der Ko¨rperoberfla¨che. Diese werden zur Berechnung der generalisierten
Zwangskra¨fte RR verwendet. Die Lo¨sung des Gleichungssystems Gl. (2.24) liefert die
Verschiebungen und Verdrehungen in den zum Rahmentragwerk geho¨renden Knoten
(Schritt 2 in Abb. 2.1).
3. Nachdem das verformte, fiktive Rahmentragwerk bestimmt ist, werden die neuen Po-
sitionen der Gitterpunkte des Stro¨mungsnetzes zuna¨chst auf den Block-Außenfla¨chen
und dann im Blockvolumen mit Hilfe eines algebraischen Interpolationsalgorithmus
(gewichtete Interpolation oder TFI) berechnet. Damit steht ein der Deformation
des umstro¨mten Ko¨rpers angepasstes Rechenetz fu¨r den na¨chsten Lo¨sungsschritt des
Stro¨mungslo¨sers zur Verfu¨gung (Schritt 3 in Abb. 2.1).
Der gesamte Deformationsalgorithmus wurde als ein Programmmodul ausgefu¨hrt, das
durch Aufruf einer einzelnen Routine aktiviert wird [51]. Diese ist in FLOWer (Ver-
sion 116.22) eingebaut worden und erlaubt eine plattformunabha¨ngige, effiziente und
automatische Gitterdeformation sowohl in stationa¨ren als auch in instationa¨ren, aero-
elastischen Simulationen. Es stehen mehrere iterative Verfahren zur Lo¨sung des bei der
Berechnung der Verformung des Rahmentragwerks entstehenden, du¨nnbesetzten linearen
Gleichungssystems Gl. (2.24) zur Verfu¨gung. In der gegenwa¨rtigen Version beno¨tigt der
Deformationsalgorithmus in Abha¨ngigkeit der Komplexita¨t des Gitters nur etwa 1% bis
maximal 5% der gesamten, fu¨r eine aeroelastische Berechnung beno¨tigten CPU -Zeit.
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Die heute zur Berechnung strukturmechanischer Problemstellungen am ha¨ufigsten ver-
wendeten Programme basieren auf der Methode der finiten Elemente. Diese Methode
wird auch in der vorliegenden Arbeit zur Modellierung des elastischen Strukturverhaltens
im Rahmen der aeroelastischen Simulation angewandt. Dazu wird u¨ber das aeroelasti-
sche Kopplungsmodul ACM (s. Abs. 3.3, S. 67) der Stro¨mungslo¨ser FLOWer mit dem
Strukturlo¨ser FEAFA gekoppelt. FEAFA (Finite-Element Analysis for Aeroelasticity) ist
ein am Lehr- und Forschungsgebiet fu¨r Mechanik (LFM) der RWTH Aachen entwickel-
tes Finite-Elemente-Programm fu¨r lineare Strukturanalysen [51, 67, 68]. Mit Hilfe dieses
Programms lassen sich viele Strukturkonfigurationen modellieren, die in aeroelastischen
Untersuchungen eine Rolle spielen. Dazu stehen verschiedene Feder-, Da¨mpfer-, Balken-,
Schalen- und Volumenelemente zur Verfu¨gung. Die Vorgabe kinematischer Zwangsbedin-
gungen ermo¨glicht u. a. die Repra¨sentation von Gelenken und Scharnieren und damit die
Modellierung von beweglichen Steuerfla¨chen im numerischen Modell.
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In dieser Arbeit kommt zur Modellierung der in den Kapiteln 4-6 betrachteten Wind-
kanalmodelle hauptsa¨chlich ein von Boucke [38] fu¨r aeroelastische Anwendungen erwei-
tertes Balkenmodell zum Einsatz. In Kapitel 6 wird zu Vergleichszwecken in stationa¨ren
Untersuchungen auch ein mit Volumenelementen diskretisiertes Modell betrachtet. Die
zugrunde liegenden physikalischen Modelle, die Herleitung der entsprechenden Element-
matrizen und die Lo¨sung der diskreten Strukturgleichungen werden nach einer kurzen,
allgemeinen Einleitung zur Finite-Elemente-Methode im Folgenden erla¨utert.
Grundlagen der Finite-Elemente-Methode
Die Grundidee der Finite-Elemente-Methode basiert auf der Aufteilung eines als Konti-
nuum aufgefassten Ko¨rpers in eine endliche Anzahl diskreter Elemente [69]. Diese finiten
Elemente sind an ihren Eckknoten miteinander verbunden. Der Verschiebungszustand u in
einem beliebigen Punkt des Kontinuums wird aus den generalisierten VerschiebungenU (e)
der Eckknoten des zugeho¨rigen Elementes mit Hilfe von lokalen Element-Formfunktionen,
zusammengefasst in einer Matrix H, gema¨ß
u = HU (e) (2.25)
approximiert. Die Beschreibung des Verschiebungs- und Bewegungszustandes des gesam-
ten Kontinuums wird somit auf eine endliche Anzahl von Freiheitsgraden reduziert. Die
Anzahl der Systemfreiheitsgrade entspricht der Summe der Bewegungsfreiheitsgrade aller
Elementknoten.
Die Bewegungsgleichungen des auf diese Weise diskretisierten Ko¨rpers werden i. a. mit Va-
riationsprinzipen der Mechanik hergeleitet. Dies sind entweder das Hamilton-Prinzip [70]
bzw. das d’Alembert’sche Prinzip in der Fassung von Lagrange [71]. Beide Ansa¨tze fu¨hren
bei passender Formulierung zu einem a¨quivalenten System von Bewegungsgleichungen.
Das Hamilton-Prinzip [70] setzt bei einer Formulierung der Energien des betrachteten
Kontinuums an und lautet in seiner allgemeinen Form unter Beru¨cksichtigung nicht-
konservativer, a¨ußerer Lasten fu¨r ein finites Element
δ
∫ te
ta
L(e) dt +
∫ te
ta
δW
(e)
ext dt = 0 (2.26)
Darin bezeichnen ta und te die Zeit zum Beginn bzw. zum Ende eines betrachteten Vorgan-
ges. δW
(e)
ext stellt die virtuelle Arbeit der am Element angreifenden, nicht-konservativen,
a¨ußeren Lasten dar. L(e) ist die Lagrangefunktion des Elementes, die sich als Differenz
aus kinetischer Energie T (e) und der potentiellen Energie U (e) innerer und a¨ußerer, kon-
servativer Kra¨fte ergibt
L(e) = T (e) − U (e) (2.27)
T (e) und U (e) ha¨ngen aufgrund des Ansatzes Gl. (2.25) nur noch von den zeitabha¨ngigen
Verschiebungen der Elementknoten, bzw. deren ersten Ableitungen nach der Zeit oder
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dem Ort, ab. Dadurch ist das kontinuierliche Problem in ein Problem mit einer endli-
chen Anzahl von Freiheitsgraden u¨berfu¨hrt und die in Gl. (2.26) durch das Symbol δ
gekennzeichnete Variation la¨sst sich durchfu¨hren [70]. Damit ko¨nnen die Bewegungsglei-
chungen fu¨r die Freiheitsgrade eines finiten Elementes abgeleitet werden. Fasst man die
sich fu¨r jedes Element eines Strukturmodells ergebenden Gleichungen zu einem globa-
len System aller Modellfreiheitsgrade zusammen, erha¨lt man unter Vernachla¨ssigung der
Strukturda¨mpfung die diskreten Bewegungsgleichungen des gesamten Ko¨rpers
MU¨ +KU = R (2.28)
U ist der globale Vektor der generalisierten Verschiebungen aller Elementknoten und U¨
der Vektor der generalisierten Beschleunigungen. M und K bezeichnen die Massen- bzw.
die Steifigkeitsmatrix des Systems. R ist der Vektor der sich aus Verschiebungsnebenbe-
dingungen und a¨ußeren Lasten ergebenden generalisierten Kra¨fte. In der Aerostrukturdy-
namik sind dies insbesondere die Luftkra¨fte, die ihrerseits von den Verschiebungen der
Struktur abha¨ngen R=R(U , U˙ , U¨ ). Die Bestimmungsgleichungen fu¨r stationa¨re Proble-
me (R=R(U )) ergeben sich aus Gl. (2.28) durch Streichung des Tra¨gheitsterms MU¨ .
Ein erweitertes Balkenelement fu¨r die Aeroelastik
Die Verwendung von Balkenelementen bei der Strukturmodellierung bietet den Vorteil,
das statische und dynamische Verhalten von schlanken, elastischen Strukturen mit ei-
ner geringen Anzahl von Modellfreiheitsgraden beschreiben zu ko¨nnen. Im Hinblick auf
aeroelastische Simulationen bedeutet dies die Mo¨glichkeit der Beru¨cksichtigung von Wech-
selwirkungen zwischen Stro¨mung und Struktur ohne signifikante Steigerung des Rechen-
zeitsbedarfs gegenu¨ber einer ungekoppelten Stro¨mungslo¨sung. Die Beschreibung des elas-
tischen Verhaltens durch querschnittsbezogene Daten machen Balkenmodelle daru¨ber
hinaus besonders geeignet fu¨r multidisziplina¨re Entwurfs- und Optimierungszwecke. Sie
ermo¨glichen die Bestimmung der anzustrebenden, querschnittsweisen Steifigkeits- und
Massenverteilungen, die dann als Grundlage fu¨r die endgu¨ltige Konstruktion und die
Erstellung numerischer Strukturmodelle mit ho¨herem Detaillierungsgrad dienen ko¨nnen.
Ein Balkenmodell fasst eine Struktur als Auffa¨delung unendlich vieler, infinitesimal
du¨nner Balkenquerschnittsscheiben auf. Die Balkenquerschnitte bleiben gema¨ß der Mo-
dellvorstellung eben. Der Theorie von Timoshenko und Flu¨gge folgend, kann in dieser
Na¨herung bei der Formulierung der Modellgleichungen sowohl die Scherverformung des
Balkens als auch die Biege-Drehtra¨gheit der materiellen Querschnittsscheiben beru¨cksich-
tigt werden [72–74]. Im Gegensatz zum vereinfachten Modell nach Euler und Bernoulli,
welches Schubverformungen und Drehtra¨gheiten vernachla¨ssigt, erlaubt dies eine physi-
kalisch akzeptable Beschreibung des Energietransports bei Transversalschwingungen der
elastischen Struktur [48,75].
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Um die allgemeine Anwendbarkeit des Balkenmodells zu gewa¨hrleisten, wird die ha¨ufig ge-
machte Annahme des Zusammenfallens von Massenschwerpunkt, Biege- und Drillzentrum
aufgehoben. Vielmehr werden im vorliegenden Modell, wie in Abbildung 2.2 gezeigt wird,
beliebige Lagen der Verbindungslinien dieser Punkte zugelassen [38, 48, 76]. Dies erlaubt
die Erfassung der strukturmechanischen Kopplung von Biege- und Torsionsschwingun-
gen, wie sie bei Tragflu¨geln auftreten kann. Die Verbindungslinie der Drillzentren der
Querschnitte wird als elastische Achse, die Verbindungslinie der Massenschwerpunkte als
Schwereachse bezeichnet.
In einem Balkenmodell nach der Timoshenko-Theorie ko¨nnen die Bewegungen aller Punk-
te eines materiellen Balkenquerschnitts durch sechs Freiheitsgrade beschrieben werden.
Ausgedru¨ckt in der lokalen Basis e i (i=1,2,3) eines Balkenquerschnitts sind dies die drei
Komponenten ui der ra¨umlichen Verschiebung u eines innerhalb des Querschnitts belie-
bigen Bezugspunktes Q
u =
∑
uie i (i = 1, 2, 3) (2.29)
und die drei Komponenten der Drehung ϕ zur Beschreibung der ra¨umlichen Lage des
Querschnitts
ϕ = ϕTe1 +
∑
ϕBie i (i = 2, 3) (2.30)
ϕT kennzeichnet den Torsionswinkel, ϕBi (i=2,3) die Biegewinkel. Die Einheitsvekto-
ren e i (i=1,2,3) bilden eine orthonormale Basis, die in der unverformten Bezugskonfigu-
ration definiert ist (vergl. Abb. 2.2). Der Basisvektor e1 steht dabei normal zum materi-
ellen Balkenquerschnitt und tangential zur lokalen Balkenachse. Die Vektoren e2 und e3
liegen im Querschnitt. Zusa¨tzlich wird ein mitbewegtes, materielles Koordinatensystem
O(ξ)=O(ξ1, ξ2, ξ3) definiert, mit dessen Hilfe die Positionen materieller Punkte innerhalb
des Querschnitts beschrieben werden ko¨nnen. Die ξ1-Achse (ξ2=ξ3=0) verbindet die loka-
len Querschnittsbezugspunkte Q und beschreibt die Balken- bzw. Bezugsachse. Aufgrund
der Schubverformung stehen die materiellen Querschnitte in der aktuellen, verformten
Konfiguration i. a. nicht mehr senkrecht zur ξ1-Achse. Die Verschiebungen des Biegezen-
trums (B), des Drillzentrums (D) und des Massenschwerpunkts (S) lassen sich durch die
Verschiebung des Bezugspunktes Q und die Drehung des Querschnitts beschreiben
uB = u +ϕ ∧
∑
i=2,3
ξBie i (2.31)
uD = u +ϕ ∧
∑
i=2,3
ξDie i (2.32)
uS = u +ϕ ∧
∑
i=2,3
ξSie i ⇒ u˙S = u˙ + ω ∧
∑
i=2,3
ξSie i (2.33)
Darin stellen ξDi , ξBi und ξSi (i=2,3) die materiellen Koordinaten dieser Punkte dar.
ω=ϕ˙ bezeichnet den Winkelgeschwindigkeitsvektor. ˙(•) kennzeichnet die Ableitung nach
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Abbildung 2.2. Als Balken mit unterschiedlichen Achslagen modellierter Tragflu¨gel in der
unverformten Bezugskonfiguration und der verformten, aktuellen Konfiguration. Eingetragen
sind das unbewegte, in der Bezugskonfiguration definierte Bezugssystem (Basis: e1,e2,e3) und
das ko¨rperfeste Bezugssystem mit den materiellen Koordinaten (ξ1,ξ2,ξ3). Die Bezugspunkte Q,
Drillzentren D, Biegezentren B und Massenschwerpunkte S ko¨nnen in jedem Querschnitt eine
unterschiedliche Position haben, die Verbindungslinien mu¨ssen keine Geraden sein.
der Zeit. Die Gu¨ltigkeit der linearisierten kinematischen Beziehungen Gl. (2.31)-(2.33)
setzt kleine Auslenkungen aus der Bezugskonfiguration voraus.
Eine in einem Balkenquerschnitt u¨bertragene Querkraft verursacht eine Schubverfor-
mung, welche gema¨ß der Theorie von Timoshenko im ra¨umlichen Fall durch zwei Scher-
winkel γ=
∑
i=2,3 γie i beschrieben wird. Diese Scherwinkel berechnen sich aus der Dif-
ferenz zwischen der lokalen Steigung der elastischen Achse uDi ,ξ1 und den Biegewin-
keln ϕBi (i=2,3) wie folgt
γ2 = uD2,ξ1 − ϕB3 = u2,ξ1 − (ϕTξD3),ξ1 − ϕB3 (2.34)
γ3 = uD3,ξ1 + ϕB2 = u3,ξ1 + (ϕTξD2),ξ1 + ϕB2 (2.35)
Hier und im Folgenden kennzeichnet (•),ξ1 die Ableitung nach ξ1.
In der folgenden Beschreibung der kinetischen und der elastischen potentiellen Energie des
Balkens wird, wie bei den kinematischen Gleichungen Gl. (2.31) bis (2.35), die Annahme
kleiner Auslenkungen aus der Ruhelage gemacht. Unter dieser Voraussetzung ko¨nnen die
Schnittkraft-Deformations-Beziehungen in der unverformten Bezugskonfiguration formu-
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liert werden. Eine weitere Annahme ist, dass die Materialien der betrachteten Struktur
ein linearelastisches Verhalten aufweisen und die kinetische Energie der Querkontrakti-
onsbewegung vernachla¨ssigt werden kann.
Die kinetische Energie T eines Balkens der La¨nge L besitzt die Form
T =
1
2
∫ L
0
(
ρωI(ρ)S ω + ρA
(ρ)u˙S u˙S
)
dξ1 (2.36)
Dabei wird zur Beru¨cksichtigung einer mo¨glicherweise inhomogenen Massenverteilung
im Querschnitt eine hinsichtlich der Masse homogenisierte Querschnittsfla¨che A(ρ) und
die Bezugsdichte ρ eingefu¨hrt [38, 48]. Die Translationsgeschwindigkeit u˙S des Massen-
schwerpunkts ist durch Gl. (2.33) gegeben. Die Matrix I(ρ)S der auf den Massenschwer-
punkt S bezogenen Drehtra¨gheiten eines materiellen Balkenquerschnitts besitzt in der
Basis e i (i=1,2,3) die Komponenten
I(ρ)S =
ρI
(ρ)
S11 0 0
0 ρI
(ρ)
S22 ρI
(ρ)
S23
0 ρI
(ρ)
S32 ρI
(ρ)
S33
 (2.37)
Die I
(ρ)
S∗∗ stellen dabei die hinsichtlich der Masse homogenisierten Fla¨chentra¨gheitsmomen-
te um den Massenschwerpunkt S des Balkenquerschnitts dar.
Die elastische potentielle Energie U des betrachteten Balkens beinhaltet sowohl Anteile
aus der La¨ngsdehnung als auch aus Schub-, Torsions- und Biegeverformung und lautet
U =
1
2
∫ L
0
(
EA(E)(uB1,ξ1)
2 +GA(E)[γ2γ3]k
[
γ2
γ3
]
+ GIT (ϕT ,ξ1)
2 + [ϕB2,ξ1 ϕB3,ξ1]E I
(E)
B
[
ϕB2,ξ1
ϕB3,ξ1
] )
dξ1 (2.38)
Analog zu der Massenverteilung wird zur Beru¨cksichtigung einer inhomogenen Verteilung
der Materialeigenschaften im Querschnitt eine hinsichtlich der Schnittkraft-Deformations-
Beziehungen homogenisierte Querschnittsfla¨che A(E) mit dem Bezugs-Elastizita¨tmodul E
und einem korrespondierenden Schubmodul G definiert. Die im Term der Scherenergie
verwendete Matrix k der Schubbeiwerte hat in der Basis e i (i=2,3) die Komponenten
k =
(
k22 k23
k32 k33
)
(2.39)
k wird eingefu¨hrt, um die in Wirklichkeit ungleichfo¨rmige Schubspannungsverteilung u¨ber
der Querschnittsfla¨che einer realen Struktur durch eine konstante Verteilung darstellen
zu ko¨nnen. IT bezeichnet in Gl. (2.38) das Fla¨chentra¨gheitsmoment der Torsion. I
(E)
B ist
die Matrix der fu¨r den tragenden Querschnitt homogenisierten, auf das Biegezentrum
bezogenen Biegesteifigkeiten. In der Basis e i (i=2,3) hat sie die Komponenten
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I(E)B =
(
EI
(E)
B22 EI
(E)
B23
EI
(E)
B32 EI
(E)
B33
)
(2.40)
Um die diskreten Bewegungsgleichungen zu erhalten, wird zuna¨chst der Balken in fi-
nite Elemente unterteilt, die an ihren Endknoten miteinander verbunden sind. Durch
Formfunktionen wird die Verschiebung u˜(ξ1) und die Verdrehung ϕ˜(ξ1) im Inneren des
Elementes entlang der Balkenachse aus Knotendaten approximiert
u˜(ξ1) = Hu(ξ1)U
(e) (2.41)
ϕ˜(ξ1) = Hϕ(ξ1)U
(e) (2.42)
U (e) bezeichnet dabei den Vektor der generalisierten Verschiebungen der Elementknoten.
Fu¨r das hier verwendete 2-Knoten-Element besitzt er die Form
U (e) =
[
u
(1)
1 , u
(1)
2 , u
(1)
3 , ϕ
(1)
T , ϕ
(1)
B2, ϕ
(1)
B3, u
(2)
1 , u
(2)
2 , u
(2)
3 , ϕ
(2)
T , ϕ
(2)
B2, ϕ
(2)
B3
]T
(2.43)
Die Lagrangefunktion fu¨r ein Element, L(e)=T (e)-U (e), ergibt sich durch die Integrati-
on der Gleichungen 2.36 und 2.38 u¨ber die La¨nge l des finiten Elementes nach Einset-
zen der Verschiebungsapproximation Gl. (2.41) und 2.42. Die Anwendung des Hamilton-
Prinzips Gl. (2.26) auf das diskrete Problem liefert die gesuchten Elementmatrizen, die
zu globalen Massen- und Steifigkeitsmatrizen des Gesamtsystems assembliert werden.
Die Wahl der in den Matrizen Hu und Hϕ zusammengefassten Formfunktionen hat einen
entscheidenden Einfluss auf den Diskretisierungsfehler des numerischen Modells und da-
mit auf die Genauigkeit des berechneten Strukturverhaltens. In dieser Arbeit wird das
von Boucke [38] formulierte 2-Knoten-Balkenelement verwendet. Es basiert auf dem von
Friedman und Kosmatka [77] vorgeschlagenen, gegen shear-locking unempfindlichen Ele-
ment fu¨r die ebene Balkenbiegung, ist jedoch fu¨r ra¨umliche Deformationen einschließlich
La¨ngsdehnung und Torsion erweitert. Es verwendet die Formfunktionen des Friedman-
Kosmatka-Elements fu¨r die Biegung, sowie lineare Ansatzfunktionen fu¨r die La¨ngsdeh-
nung und die Torsion. Fu¨r die sechs Formfunktionen des Elements mit 12 Freiheitsgraden
werden 10 Polynome beno¨tigt, die im Anhang A (S. 183) aufgefu¨hrt sind. Mit diesen
Polynomen ergibt sich die Matrix Hu fu¨r die translatorischen Freiheitsgrade zu
Hu =
N1 0 0 0 0 00 N3(φ2) 0 0 0 N4(φ2)
0 0 N3(φ3) 0 −N4(φ3) 0
· · ·
· · ·
N2 0 0 0 0 0
0 N5(φ2) 0 0 0 N6(φ2)
0 0 N5(φ3) 0 −N6(φ3) 0
 (2.44)
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Die Matrix Hϕ fu¨r die Drehungsfreiheitsgrade lautet
Hϕ =
0 0 0 N1 0 00 0 −N7(φ3) 0 N8(φ3) 0
0 N7(φ2) 0 0 0 N8(φ2)
· · ·
· · ·
0 0 0 N2 0 0
0 0 −N9(φ3) 0 N10(φ3) 0
0 N9(φ2) 0 0 0 N10(φ2)
 (2.45)
Die Parameter φ2 und φ3 geben fu¨r die jeweilige Verformungsrichtung die Verha¨ltnisse
der Biegesteifigkeit zur Schersteifigkeit an, die durch
φ2 =
12
l2
(
EI
(E)
B33
GA(E)k22
)
φ3 =
12
l2
(
EI
(E)
B22
GA(E)k33
)
(2.46)
definiert werden. Diese Parameter wurden in [77] so gewa¨hlt, dass die entstehenden Form-
funktionen die homogenen, stationa¨ren Gleichgewichtsbedingungen fu¨r die ebene Biegung
eines Timoshenko-Balkens erfu¨llen, wenn die Bezugsachse (ξ1-Achse) mit dem Drill- und
dem Biegezentrum zusammenfa¨llt. Die U¨bertragung dieser Eigenschaft auf das hier ver-
wendete, erweiterte Element wird in [38] (S. 36 ff) untersucht. Dort wird festgestellt, dass
locking-Effekte nicht ausgeschlossen werden ko¨nnen, wenn die Positionen von Biege- und
Drillzentren nicht u¨bereinstimmen. Locking tritt beim erweiterten Element ebenfalls auf,
wenn die Basisvektoren e2 und e3 nicht mit den Hauptachsen des elastischen Querschnitts
zusammenfallen.
Werden sa¨mtliche Material- und Geometrieeigenschaften und die Lagen des Biege-, Drill-
und Schwerezentrums innerhalb eines Elementes als konstant angenommen, ko¨nnen die
Terme fu¨r die kinetische Energie T (e) (Gl. (2.36)) und die elastische potentielle Ener-
gie U (e) (Gl. (2.38)) u¨ber der Elementla¨nge exakt integriert werden. Die Bestimmung
der Elementmatrizen durch Anwendung des Hamilton-Prinzips bedarf dann keiner nu-
merischen Integration, so dass die Matrixeintra¨ge explizit angegeben werden ko¨nnen. Die
sich ergebenden Elementmassen- und Elementsteifigkeitsmatrizen fu¨r das hier beschrie-
bene 2-Knoten-Element sind in [38] (S. 93 ff) angegeben. Die dort aufgefu¨hrten Matrizen
sind in FEAFA implementiert worden und bilden die Grundlage fu¨r alle in dieser Arbeit
verwendeten, quasi-eindimensionalen Strukturmodelle.
Das 10-Knoten Tetraederelement fu¨r ein linearelastisches Kontinuum
In Kapitel 6 wird das aeroelastische Verhalten des Windkanalmodells eines Tragflu¨gels
untersucht. Um die auftretenden Belastungen in den Windkanalversuchen bei hohen Ka-
naldru¨cken aufnehmen zu ko¨nnen und trotzdem eine ausreichende Elastizita¨t zu erzielen,
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wurde das Modell hohl, aber mit Wandsta¨rken zwischen 2-4mm ausgefu¨hrt. Von diesem
Flu¨gel wurde ein auf Volumenelementen aufbauendes Strukturmodell erstellt. Stationa¨re,
aeroelastische Lo¨sungen basierend auf diesem Volumenmodell wurden mit aeroelastischen
Lo¨sungen des korrespondierenden Balkenmodells verglichen, um den eventuellen Einfluss
von Querschnittsdeformationen auf die Flu¨gelumstro¨mung einscha¨tzen zu ko¨nnen.
Zur Diskretisierung des Modellflu¨gels wurden 10-Knoten Tetraederelemente mit quadrati-
schen Formfunktionen verwendet [71]. Das Material wird als homogen, isotrop und linear-
elastisch angenommen. Die Auslenkungen aus der Bezugskonfiguration werden als klein
vorausgesetzt. Die kinetische Energie T (e) und die elastische potentielle Energie U (e) eines
finiten Volumenelementes berechnen sich unter den gemachten Annahmen wie folgt
T (e) =
1
2
∫
V
ρu˙T u˙ dV U (e) =
1
2
∫
V
TC dV (2.47)
u˙ kennzeichnet den Geschwindigkeitsvektor eines materiellen Punktes des Kontinuums, ρ
ist die Materialdichte. Die lokalen Verzerrungen des Ko¨rpers sind in
T = (xx , yy , zz , xy , yz , zx ) (2.48)
zusammengefasst. C ist die Spannungs-Verzerrungs-Matrix des linearelastischen Materials
mit den Komponenten
C =
E (1− ν)
(1 + ν)(1− 2ν)

1 ν
1−ν
ν
1−ν 0 0 0
ν
1−ν 1
ν
1−ν 0 0 0
ν
1−ν
ν
1−ν 1 0 0 0
0 0 0 1−2ν
2(1−ν) 0 0
0 0 0 0 1−2ν
2(1−ν) 0
0 0 0 0 0 1−2ν
2(1−ν)

(2.49)
wobei ν die Querkontraktionszahl und E den Elastizita¨tsmodul des Materials darstellen.
Im Sinne der Finite-Elemente-Methode wird der Verschiebungszustand u(x , y , z ) im Inne-
ren des Elementes durch die generalisierten Verschiebungen der Elementknoten approxi-
miert. Dazu wird ein lokales, natu¨rliches Elementkoordinatensystem O(r , s , t) eingefu¨hrt,
in dem die fu¨r die Approximation verwendeten Element-Formfunktionen definiert werden.
Fasst man die Formfunktionen in der Matrix H zusammen, dann la¨ßt sich die Verschie-
bung u eines materiellen Punktes des Elementes mit den natu¨rlichen Koordinaten (r , s , t)
aus den Knotenverschiebungen U (e) gema¨ß
u = H(r , s , t)U (e) U (e) = (u(1)x , u
(1)
y , u
(1)
z , . . . , u
(10)
x , u
(10)
y , u
(10)
z ) (2.50)
berechnen. Im Sinne einer isoparametrischen Formulierung werden die ra¨umlichen, kar-
tesischen Koordinaten x eines Punktes mit denselben Formfunktionen H aus den korre-
spondierenden natu¨rlichen Koordinaten (r , s , t) und den Koordinaten der Knoten X (e)
bestimmt. Es gilt also
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x = H(r , s , t)X (e) X (e) = (x (1), y (1), z (1), . . . , x (10), y (10), z (10)) (2.51)
Mit der Verschiebungsapproximation Gl. (2.50) betreffen die ra¨umlichen Ableitungen fu¨r
die Berechnung der Verzerrungen  aus dem Verschiebungsfeld u(x , y , z )
xx =
∂ux
∂x
; yy =
∂uy
∂y
; zz =
∂uz
∂z
xy =
∂ux
∂y
+
∂uy
∂x
; yz =
∂uy
∂z
+
∂uz
∂y
; zx =
∂uz
∂x
+
∂ux
∂z
(2.52)
ausschließlich die Eintra¨ge der Matrix H der Formfunktionen. Diese Ableitungen fu¨hren
auf die Verzerrungs-Verschiebungsmatrix B, so dass gilt
 = BU (e) (2.53)
Setzt man die Ausdru¨cke Gl. (2.50) und (2.53) in die Terme fu¨r die kinetische und die
elastische potentielle Energie Gl. (2.47) ein, lassen sich durch Anwendung des Hamilton-
Prinzips Gl. (2.26) die Bewegungsgleichungen des diskreten Systems (Gl. 2.28) bestim-
men. Die sich dabei ergebenden Elementmassen- und Elementsteifigkeitsmatrix nehmen
folgende Form an
M(e) =
∫
V
ρ HTH dV K(e) =
∫
V
BTCB dV (2.54)
Die Bestimmung der Eintra¨ge der Elementmatrizen erfordert die Durchfu¨hrung der ra¨um-
lichen Integration u¨ber das Elementvolumen V . Mit der zur Verfu¨gung stehenden Para-
metrisierung Gl. (2.51) des Volumens u¨ber den natu¨rlichen Elementkoordinaten (r , s , t)
la¨sst sich das Raumintegral u¨berfu¨hren in ein Integral u¨ber die Elementkoordinaten∫
V
(•) dV =
∫
r
∫
s
∫
t
(•) det J dr ds dt (2.55)
Darin bezeichnet det J die Determinante des Jacobischen Operators mit
J =

∂x
∂r
∂y
∂r
∂z
∂r
∂x
∂s
∂y
∂s
∂z
∂s
∂x
∂t
∂y
∂t
∂z
∂t
 (2.56)
Die exakte Auswertung der Integrale Gl. (2.54) ist besonders dann nicht mehr effektiv,
wenn Formfunktionen ho¨herer Ordnung verwendet werden oder das Element sehr verzerrt
ist. In der vorliegenden Arbeit wurde daher eine Gauss-Quadratur mit vier im Volumen
verteilten Gauss-Punkten angewendet.
Die Formfunktionen und die Matrix H des hier beschriebenen 10-Knoten Tetraederele-
mentes sind im Anhang B auf Seite 185 zusammengefasst.
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Lo¨sung der Bewegungsgleichungen
Fu¨r stationa¨re Anwendungsfa¨lle reduziert sich die Aufgabe der Bestimmung einer Struk-
turlo¨sung auf die Lo¨sung des linearen Gleichungssystems KU=R. Dazu stehen in FEAFA
unterschiedliche Verfahren zur Verfu¨gung. Je nach Anzahl der Freiheitsgrade des betrach-
teten Systems werden entweder direkte oder iterative Methoden eingesetzt [68].
Werden instationa¨re Vorga¨nge betrachtet, muss das gekoppelte System gewo¨hnlicher Dif-
ferentialgleichungen in der Zeit (Gl. (2.28)) numerisch gelo¨st werden. Wegen der gro¨ßeren
Flexibilita¨t hinsichtlich der Wahl der Zeitschrittweiten bieten sich dafu¨r uneingeschra¨nkt
stabile, implizite Zeitintegrationsverfahren an. Eine Option in FEAFA besteht in der
Verwendung das Bossak-Schemas [78], welches eine Erweiterung des Newmark-Schemas
darstellt. Mit dem Bossak-Schema erfolgt die implizite, zeitliche Diskretisierung der Be-
wegungsgleichungen wie folgt
(1− αB)MU¨ n+1 + αBMU¨ n +KU n+1 = Rn+1 (2.57)
Fu¨r αB=0 geht dieses Schema in das Newmark-Schema u¨ber. Die Beschleunigung im
Zeitintervall ∆t wird als konstant angenommen und aus den Werten fu¨r tn und tn+1 in
Abha¨ngigkeit der Parameter β und γ gemittelt. Dann ergeben sich fu¨r die Geschwindig-
keit U˙
n+1
und die Verschiebung U n+1 folgende Ausdru¨cke:
U˙
n+1
= U˙
n
+∆t
(
(1− γ)U¨ n + γU¨ n+1) (2.58)
U˙
n+1
∗ = U˙
n
+∆t (1− γ)U¨ n (2.59)
U n+1 =U n +∆tU˙
n
+
∆t2
2
(
(1− 2β)U¨ n + 2βU¨ n+1) (2.60)
U n+1∗ =U
n +∆tU˙
n
+
∆t2
2
(1− 2β)U¨ n (2.61)
U˙
n+1
∗ und U
n+1
∗ sind Hilfsvariablen fu¨r eine kompakte Schreibweise. Die Berechnung
der Geschwindigkeit U˙
n+1
findet nur Verwendung, wenn geschwindigkeitsproportionale
Da¨mpfungsterme das Strukturverhalten beeinflussen. Setzt man den Ausdruck Gl. (2.60)
fu¨r die Verschiebung U n+1 in die zeitlich diskretisierten Bewegungsgleichungen Gl. (2.57)
ein und bringt alle Terme fu¨r das Zeitniveau n auf die rechte Seite, ergibt sich(
(1− αB)M+ β∆t2K
)︸ ︷︷ ︸
M˜
U¨
n+1
=Rn+1 −KU n+1∗ − αBMU¨
n︸ ︷︷ ︸
R˜
(2.62)
M˜U¨
n+1
= R˜ (2.63)
Dies ist ein lineares Gleichungssystem zur Bestimmung der Beschleunigung U¨
n+1
, welches
mit den Methoden fu¨r stationa¨re Probleme gelo¨st werden kann. Damit ergibt sich die
Lo¨sung fu¨r die Verschiebungen und die Geschwindigkeiten des Zeitniveaus n+1 gema¨ß
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U˙
n+1
= U˙
n+1
∗ + γ∆tU¨
n+1
(2.64)
U n+1 =U n+1∗ + β∆t
2U¨
n+1
(2.65)
Bei der Verwendung dieses Zeitintegrationsschemas muss beachtet werden, dass die Be-
schleunigungen Gegenstand der Lo¨sung sind. Zur richtigen Berechnung eines Schwingungs-
vorganges sind daher die anfa¨nglichen Beschleunigungen U¨ 0=U¨ (t=0) des Systems vor-
zugeben. Bei Ausschwingvorga¨ngen elastischer Systeme aus einer Ruhelage sind diese i. a.
ungleich null. Sie ko¨nnen aber berechnet werden, indem man die Anfangsbedingungen fu¨r
die Geschwindigkeit U˙ 0=U˙ (t=0) und die Verschiebung U 0=U (t=0) in die Bewegungs-
gleichungen Gl. (2.28) einsetzt und nach der Beschleunigung U¨ 0=U¨ (t=0) auflo¨st.
Fu¨r die Parameter αB , β und γ werden folgenden Zusammenha¨nge festgelegt
αB ≤ 0 γ = 1
2
− αB β = 1
4
(1− αB)2 (2.66)
Bei dieser Parameterwahl ist das Bossak-Schema von zweiter Ordnung genau in der Zeit
und uneingeschra¨nkt stabil. Fu¨r αB=0 zeigt das Verfahren keine numerische Dissipation.
Die Wahl αB 6=0 fu¨hrt dazu, dass hochfrequente Anteile der Lo¨sung geda¨mpft werden.
Dies ist ha¨ufig bei der Durchfu¨hrung aeroelastischer Simulationen explizit erwu¨nscht.
In FEAFA wird αB als Eingabeparameter vorgegeben. Ein typischer Wert ist αB=−0.3.
Eine zweite in FEAFA zur Verfu¨gung stehende Mo¨glichkeit der zeitlichen Integration der
Bewegungsgleichungen beruht auf dem Verfahren der Modenu¨berlagerung. Dabei wer-
den die entkoppelten Bewegungsgleichungen fu¨r die Eigenformen des Systems einzeln
integriert. Durch die Mo¨glichkeit der gezielten Auswahl der zu beru¨cksichtigenden mo-
dalen Freiheitsgrade la¨ßt sich eine Reduktion des numerischen Aufwandes erreichen. Das
Ausschalten von hochfrequenten Eigenformen verhindert unphysikalische Oszillationen in
aeroelastischen Zeitbereichssimulationen.
Voraussetzung fu¨r die Entkoppelbarkeit der Bewegungsgleichungen ist, dass sowohl die
Massen- als auch die Steifigkeitsmatrix symmetrisch und positiv-definit sind. Dann exis-
tiert ein vollsta¨ndiges System positiver Eigenwerte ω2i und zugeho¨riger Eigenvektoren φi
fu¨r das generalisierte Eigenwertproblem
Kφi = ω
2
iMφi (2.67)
Die Matrix der Eigenwerte Φ=(φ1, . . . ,φN ) wird zur Transformation der modalen Frei-
heitsgrade X auf die generalisierten Verschiebungen U gema¨ß
U = ΦX (2.68)
angewendet. N bezeichnet die Freiheitsgrade des Systems. Setzt man diese Transformation
in die Differentialgleichung Gl. (2.28) ein und u¨berschiebt die resultierende Gleichung von
links mit der Transponierten der Transformationsmatrix, so erha¨lt man
ΦTMΦX¨ +ΦTKΦX = ΦTR (2.69)
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Aufgrund der M-Orthonormalita¨t der Eigenvektoren
ΦTMΦ = E ⇒ Φ−1 = ΦTM (2.70)
ergibt sich aus Gl. (2.67)
ΦTKΦ = Ω2 = diag(ω21, . . . , ω
2
N ) (2.71)
Damit la¨ßt sich Gl. (2.69) zusammenfassend schreiben als
EX¨ +Ω2X = ΦTR (2.72)
Dies sind entkoppelte, gewo¨hnliche Differentialgleichungen fu¨r die modalen Bewegungs-
freiheitsgrade X=(x1, . . . , xN )
T , die ausgeschrieben die Form
x¨i + ω
2
i xi = ri i = 1, . . . ,N (2.73)
annehmen. Die numerische Zeitintegration der modalen Bewegungsgleichungen erfolgt
in FEAFA fu¨r jede in der Simulation zu beru¨cksichtigende Eigenform unter Anwendung
des oben erla¨uterten Bossak-Schemas mit αB=0. Innerhalb eines Zeitschritts∆t=t
n+1−tn
der aeroelastischen Simulation kann dabei insbesondere fu¨r ho¨herfrequente Eigenformen
ein sogenanntes subcycling durchgefu¨hrt werden. Dabei wird fu¨r jede Eigenform i eine
Unter-Zeitschrittweite ∆̂t i festgelegt, so dass die Vakuum-Schwingungsperiode 2pi/ωi mit
einer vorgegebenen Anzahl von Zeitschritten aufgelo¨st wird. Die in jedem Unter-Zeitschritt
beno¨tigte, rechte Seite r̂i wird aus den Werten fu¨r t
n (rni ) und t
n+1 (rn+1i ) interpoliert.
Diese Vorgehensweise gewa¨hrleistet eine maximale Genauigkeit der zeitlichen Integration
aller beru¨cksichtigten Eigenformen unabha¨ngig von der Eigenfrequenz ωi/(2pi) und der
Zeitschrittweite ∆t der aeroelastischen Simulation.
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Der zentrale Aspekt beim Aufbau partitionierter Verfahren zur numerischen Lo¨sung von
Mehrfeldproblemen liegt in der Kopplung der Teilfeldlo¨ser. Der dazu verwendete Kopp-
lungsalgorithmus muss einen geeigneten Informationsaustausch zwischen den ra¨umlich
und zeitlich diskretisierten Teilsystemen gewa¨hrleisten. Er unterliegt dabei Bedingungen,
die sich aus der Betrachtung des kontinuierlichen Problems ableiten lassen.
Bei der Untersuchung aeroelastischer Fragestellungen sind die beiden Teilfelder “Fluid”
(stro¨mendes Medium) und “Struktur” (umstro¨mter Festko¨rper) involviert. Die die Teil-
felder trennende Mediengrenze, d. h. die vom stro¨menden Medium benetzte Festko¨rper-
oberfla¨che, soll hier mit ΓFS bezeichnet werden. Der Index FS verdeutlicht, dass entlang
dieser Oberfla¨che die Wechselwirkung zwischen Fluid und Struktur stattfindet. Die partiel-
len Differentialgleichungssysteme, welche im Lo¨sungsgebiet des Fluids ΩF beziehungsweise
im Lo¨sungsgebiet der Struktur ΩS das Systemverhalten beschreiben, beno¨tigen im Sinne
eines sachgema¨ß gestellten Gesamtproblems am Rand ΓFS die Vorgabe von Kopplungs-
randbedingungen. Diese ergeben sich aus der Forderung des Zusammenhalts des Systems
und der Erfu¨llung des dritten Newton’schen Axioms actio=reactio:
• Kinematische Randbedingung fu¨r ein viskoses Fluid (Haftbedingungen):
∀t ,∀x ∈ ΓFS : uF (t ,x ) = uS (t ,x ) (3.1)
⇒ u˙F (t ,x ) = u˙S (t ,x )
• Dynamische Randbedingung:
∀t ,∀x ∈ ΓFS : σF (t ,x ) n = −σS (t ,x ) n (3.2)
Hierbei bezeichnet u die Verschiebung der Ko¨rperoberfla¨che aus der Referenzkonfigurati-
on und u˙ die korrespondierende zeitliche Ableitung, also die Oberfla¨chengeschwindigkeit.
Der Spannungstensor σ fasst die Komponenten der mechanischen Spannungen an der
Oberfla¨che zusammen. Die Indizes F und S markieren die Gro¨ßen auf der Fluid- bezie-
hungsweise der Strukturseite. Die formulierten Bedingungen gelten fu¨r ein viskoses Fluid
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bei Anwendung von Haftrandbedingungen, da ansonsten in Gl. (3.1) nur die Verschiebun-
gen und die Geschwindigkeiten in Richtung der Oberfla¨chennormalen n eingehen wu¨rden.
In der kontinuierlichen Formulierung des Mehrfeldproblems impliziert die gleichzeitige
Erfu¨llung der Bedingungen Gl. (3.1) und Gl. (3.2), dass zu jedem Zeitpunkt an jedem
Punkt der Oberfla¨che ΓFS die von einem Teilfeld abgegebene, mechanische Leistung
vollsta¨ndig vom anderen Teilfeld aufgenommen wird:
∀t ,∀x ∈ ΓFS :
(
σF (t ,x ) n
)
u˙F (t ,x ) = −
(
σS (t ,x ) n
)
u˙S (t ,x ) (3.3)
Diese Bedingung ist im Hinblick auf dynamische, aeroelastische Vorga¨nge von beson-
derer Bedeutung, da solche Vorga¨nge gerade durch den Austausch mechanischer Leis-
tung bestimmt werden. Werden aerothermoelastische Probleme betrachtet, muss u¨ber
Gl. (3.1), (3.2) und (3.3) hinaus auch die Gleichheit aufgenommener und abgegebener
Wa¨rmestro¨me an der Mediengrenze gefordert werden. In der vorliegenden Arbeit wird
dieser Fall jedoch nicht weiter betrachtet.
Die numerische Umsetzung der beschriebenen Kopplungsrandbedingungen fu¨r das ra¨um-
lich und zeitlich diskrete, partitionierte Verfahren gliedert sich in zwei Teilaufgaben:
1. Transfer der Lasten und Verschiebungen (ra¨umliche Kopplung)
2. Zeitliche Synchronisation der Teilfeldlo¨ser (zeitliche Kopplung)
Wichtige Aspekte dieser beiden Teilaufgaben und ihre gegenseitige Abha¨ngigkeit sollen
im Folgenden betrachtet werden.
Aspekte der ra¨umlichen Kopplung in diskreten Problemen
Die Aufgabe von Methoden zur ra¨umlichen Kopplung besteht in einer geeigneten Um-
wandlung der Fla¨chenlasten auf der Stro¨mungsseite in Knotenlasten auf der Struktursei-
te und umgekehrt der U¨bertragung der Verschiebungen bzw. Geschwindigkeiten vom
Struktur- auf das Stro¨mungsnetz am Kopplungsrand. Dabei besteht ein Problem in
der u¨blicherweise unterschiedlichen ra¨umlichen Diskretisierung der Teilfelder. Punkte des
Oberfla¨chennetzes der Strukturdiskretisierung fallen nur selten mit Punkten der Ober-
fla¨che des CFD-Netzes zusammen. Erschwerend kann hinzu kommen, dass bei Verwen-
dung vereinfachter Strukturmodelle die Oberfla¨chen der gekoppelten, diskreten Modelle
nicht einmal in der gleichen ra¨umlichen Fla¨che liegen. Ein Beispiel hierfu¨r ist die Mo-
dellierung einer Tragflu¨gelstruktur durch ein Balkenmodell oder die Beschra¨nkung des
Strukturmodells auf den mit Schalenelementen diskretisierten Flu¨gelholm.
Bei der U¨bertragung von Lasten und Verschiebungen zwischen den Teilfeldlo¨sern erfordert
die Sicherstellung des korrekten Austauschs mechanisch relevanter Gro¨ßen in Anlehnung
an Gl. (3.2) und Gl. (3.3) mindestens die Einhaltung folgender notwendiger und globaler
Bedingungen:
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• Dynamische A¨quivalenz der u¨bertragenen Lasten:(∑
F
)
F
=
∫
ΓFS
σF n dA =
∑
j
F j =
(∑
F
)
S
(3.4)
(∑
M
)
F
=
∫
ΓFS
r ∧ (σF n) dA =
∑
j
r j ∧ F j +M j =
(∑
M
)
S
(3.5)
• Gleichheit der auf ΓFS geleisteten Arbeit δW |ΓFS bei U¨bertragung virtueller Struktur-
verschiebungen:
δWF |ΓFS =
∫
ΓFS
δuF (σF n) dA =
∑
j
δuS ,j F j + δϕS ,j M j = δWS |ΓFS (3.6)
F und M stellen Kraft- bzw. Momentenvektoren dar. Der Index j la¨uft u¨ber die am In-
formationsaustausch zwischen Fluid und Struktur beteiligten Knoten des Strukturnetzes.
Im Momentengleichgewicht Gl. (3.5) ist r der Ortsvektor vom Momentenbezugspunkt
zum betrachteten Kraftangriffspunkt. Das Integral bezeichnet eine numerische Quadratur
auf der Stro¨mungsseite des Kopplungsrandes ΓFS . δuS ,j und δϕS ,j kennzeichnen virtuelle
Verschiebungen bzw. Verdrehungen der Strukturknoten, aus denen mittels des gewa¨hlten
Transferalgorithmus die korrespondierenden Verschiebungen der CFD-Oberfla¨che δuF be-
rechnet werden. Die Beru¨cksichtigung von Einzelmomenten M j und rotatorischen Bewe-
gungsfreiheitsgraden ϕ auf den rechten Seiten der Gleichungen 3.5 und 3.6 ermo¨glicht die
Anwendbarkeit der Bedingungen auf Strukturmodelle, in denen die Knotenfreiheitsgrade
Drehungen beinhalten.
Die Formulierung der Bedingungen Gl. (3.4)-(3.6) mit dem Spannungstensor auf der
Stro¨mungsseite und diskreten Knotenlasten auf der Strukturseite tra¨gt dem Umstand
Rechnung, dass die ra¨umliche Kopplung eine Umwandlung von Dru¨cken und Tangenti-
alspannungen an den Fluidknoten in Einzellasten an den Strukturknoten bewerkstelligen
muss. Der Erhalt der Kraft- und Momentensummen (Gl. (3.4) und Gl. (3.5)) muss von der
kompletten Abfolge der dazu notwendigen Einzelschritte gewa¨hrleistet werden. Gleiches
gilt fu¨r die Bedingung Gl. (3.6), die von einem Verfahren zum Last- und Verformungs-
transfer die Gleichheit geleisteter mechanischer Arbeiten bei jeder virtuellen Verformung
der Struktur fordert. Durch diese sehr weit gefasste Forderung wird sichergestellt, dass
eine konservative U¨bertragung der Arbeit fu¨r jede tatsa¨chlich stattfindende Verschiebung
erfu¨llt ist. Da in diese Bedingung die Kra¨fte und Verformungen gemeinsam eingehen, er-
fordert ihre Umsetzung eine Abstimmung der jeweiligen Transfermethoden.
Gl. (3.6) ist nicht mit dem Prinzip virtueller Arbeiten zu verwechseln und bedeutet daher
nicht die implizite Einhaltung des Kraft- und Momentengleichgewichts Gl. (3.4) und (3.5).
Vielmehr stellt Gl. (3.6) die globale und ra¨umlich diskrete Umsetzung der Kopplungsbe-
dingung Gl. (3.3) dar. Sie ist einer Diskretisierung der Bedingung 3.1 vorzuziehen, da sie
unmittelbar die Gleichheit einer mechanischen Austauschgro¨ße fordert.
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Aspekte der zeitlichen Kopplung in diskreten Problemen
In einer zeitlich kontinuierlichen Formulierung des Fluid-Struktur-Problems, in dem eine
gewa¨hlte Methode zur ra¨umlichen Kopplung Gleichung 3.6 zu jedem Zeitpunkt erfu¨llt,
wa¨re ein korrekter, globaler Energietransfer, d. h. eine verlustfreie U¨bertragung mechani-
scher Leistung zwischen den ra¨umlich diskretisierten Teilfeldern, gewa¨hrleistet. Die nume-
rische Lo¨sbarkeit des gekoppelten Problems bedingt jedoch eine zeitliche Diskretisierung
und die Anwendung von Zeitintegrationsverfahren. Der Austausch von Informationen zwi-
schen dem Stro¨mungs- und Strukturlo¨ser kann dann nur noch zu diskreten Zeitpunkten
stattfinden. Die Forderung korrekter Energieu¨bertragung muss sich dann auf ein durch
den gewa¨hlten physikalischen Zeitschritt bestimmtes Zeitintervall erstrecken. Es muss ge-
fordert werden, dass die innerhalb des endlichen Zeitschritts ∆t am Kopplungsrand ΓFS
aufgenommenen bzw. abgegebenen Arbeiten auf der Stro¨mungsseite
∆WF |ΓFS = ∆t
∫
ΓFS
u˙n+1F
(
σn+1F n
n+1
)
dA (3.7)
und der Strukturseite
∆WS |ΓFS = ∆t
∑
j
u˙n+1S ,j F
n+1
j + ϕ˙
n+1
S ,j M
n+1
j (3.8)
den gleichen Betrag und ein umgekehrtes Vorzeichen aufweisen. Die Gleichungen 3.7 und
3.8 fu¨r ein implizites Zeitintegrationsverfahren erster Ordnung helfen in vereinfachter
Form, die Bedeutung der zeitlichen Synchronisation der Teilfeldlo¨ser fu¨r den richtigen
Energietransfer an der Mediengrenze zu verdeutlichen:
Ein Lo¨sungsschritt der Struktur setzt die Kenntnis der Lasten des Zeitniveaus n+1 (F n+1j ,
M n+1j ) voraus. Umgekehrt beno¨tigt der Stro¨mungslo¨ser die Verschiebungen und Ge-
schwindigkeiten zum Zeitpunkt n+1 (un+1F , u˙
n+1
F ). Lose gekoppelte partitionierte Ver-
fahren u¨berwinden dieses Problem z. B. durch eine Pra¨diktion der Strukturlo¨sung oder
der aerodynamischen Lasten. Nimmt man beispielsweise eine Vorhersage der Struktur-
kra¨fte basierend auf dem Spannungstensor des Zeitschritts n, d. h. eine Extrapolation
Null-ter Ordnung
F n+1j = f (σ
n
F ) (3.9)
M n+1j = g (σ
n
F ) (3.10)
so wird durch Vergleich der Gleichungen 3.7 und 3.8 deutlich, dass unabha¨ngig von der
Art der ra¨umlichen Kopplung die Bedingung des korrekten Energietransfers
∆WF |ΓFS = −∆WS |ΓFS (3.11)
nicht erfu¨llt werden kann. Im Gegensatz dazu wu¨rde eine Iteration des physikalischen Zeit-
schritts im Sinne einer starken Kopplung einen Austausch der Transfergro¨ßen auf gleichem
Zeitniveau ermo¨glichen. Damit wa¨re fu¨r das betrachtete, einfache Beispiel tatsa¨chlich eine
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korrekte Energieu¨bertragung zwischen Fluid und Struktur erreicht. Voraussetzung dafu¨r
ist allerdings die Einhaltung der Bedingung 3.6 bei der ra¨umlichen Kopplung und die
den Gleichungen 3.7 und 3.8 zugrundeliegende Annahme einer impliziten Zeitintegration
erster Ordnung auf Stro¨mungs- und Strukturseite.
Zusammenfassung
Der Energietransfer zwischen den Teilfeldern ist von entscheidender Bedeutung fu¨r die Ge-
nauigkeit und numerische Stabilita¨t eines partitionierten Verfahrens. Wie oben gezeigt,
wird in einem nicht geeignet formulierten Verfahren in jedem Lo¨sungsschritt zu viel oder
zu wenig mechanische Leistung an der Grenzfla¨che u¨bertragen. Dadurch wird dem Ge-
samtsystem auf unphysikalische Weise Energie hinzugefu¨gt oder entzogen. Im Hinblick
auf aeroelastische Anwendungen kann so eine ku¨nstliche Anfachung oder Da¨mpfung des
in der Stro¨mung schwingenden Ko¨rpers verursacht werden. Wird der U¨bertragungsfehler
groß, kann man interessierende physikalische Pha¨nomene im Fluid-Struktur-System und
rein numerische Effekte nicht mehr unterscheiden. Folgende, die Kopplung bewertenden
Begriffe sollen in dieser Arbeit klar getrennt werden:
• Konservativer Last-/Verformungstransfer: Der Transfer von Lasten und Verschiebun-
gen zwischen Stro¨mungs- und Strukturlo¨ser soll als konservativ bezeichnet werden,
wenn die Kopplungsrandbedingungen 3.4-3.6 erfu¨llt sind. Fu¨r das zeitlich diskrete Sys-
tem impliziert dies NICHT einen korrekten Energietransfer im Sinne von Gl. (3.11).
• Konservativer/Korrekter Energietransfer: Ein konservativer Energietransfer zwischen
den Teilfeldlo¨sern liegt genau dann vor, wenn das diskrete partitionierte Verfahren die
Bedingung 3.11 in jedem Zeitschritt exakt erfu¨llt.
Die in diesem Kapitel durchgefu¨hrten Betrachtungen machen klar, dass auf diskretem
Level der korrekte Austausch von Energie am Kopplungsrand weder durch Einhaltung
von Kopplungsrandbedingungen (Gl. (3.4)-(3.6)), d. h. einem konservativen Last-/Ver-
formungstransfer, noch durch eine starke Kopplung automatisch erfu¨llt wird. Vielmehr
mu¨ssen die Methoden des ra¨umlichen Datentransfers und der zeitlichen Synchronisation
gemeinsam betrachtet und an die Verfahren zur ra¨umlichen und zeitlichen Diskretisierung
der Teilfelder angepasst werden, um einen konservativen Energietransfers zu erreichen [79].
Da dies gerade bei Verwendung existierender Programmkomponenten numerisch und pro-
grammtechnisch ha¨ufig sehr schwierig umzusetzen ist, wird in fast allen partitionierten
Ansa¨tzen auf eine exakte Einhaltung der Bedingung Gl. (3.11) verzichtet. Vielmehr wer-
den ra¨umliche und zeitliche Transfermethoden getrennt untersucht und bewertet. Die
Erfu¨llung von Gl. (3.4)-(3.6) bzw. a¨quivalenter Bedingungen und die Verwendung loser
Kopplungsschemata mit optimierten Pra¨diktor-/Korrektorschritten oder starker Kopp-
lungsschemata gewa¨hrleisten dabei eine mo¨glichst genaue Approximation der geforderten
Energieerhaltung. Eine große Anzahl in der Literatur dokumentierter Untersuchungen
besta¨tigt, dass mit dieser Vorgehensweise das Auftreten numerischer Instabilita¨ten bei
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problemangepassten Zeitschrittweiten verhindert werden kann und eine Reduktion der
Ordnung des Gesamtverfahrens ausbleibt [43,46,47,81,82].
Der Ansatz einer getrennten Betrachtung von Last-/Verformungstransfer und zeitlicher
Synchronisation mit der Forderung einer guten Approximation eines konservativen Ener-
gietransfers wird auch bei dem in dieser Arbeit entwickelten partitionierten Verfahren
angewandt. Im Folgenden sollen nun nacheinander die dem Verfahren zugrundeliegenden
Methoden zur ra¨umlichen und zeitlichen Kopplung beschrieben werden.
3.1 Last- und Verformungstransfer
Die Entwicklung eines Algorithmus fu¨r den Last- und Verformungstransfer fu¨hrt zu der
Aufgabe, geeignete Transformationen zur U¨bertragung von Lasten und Verschiebungen
zwischen den Oberfla¨chenknoten eines Stro¨mungs- und eines Strukturgitters zu bestim-
men. Die im vorhergehenden Abschnitt formulierten Kopplungsbedingungen Gl. (3.4)-
(3.6) stellen dabei ein numerisch notwendiges Kriterium fu¨r einen sinnvollen Informati-
onsaustausch zwischen den Teilfeldern dar. Daru¨ber hinaus sollte der Datentransfer immer
lokal erfolgen, d. h. der Austausch von Kra¨ften und Verformungen nur zwischen benach-
barten Fluid- und Strukturknoten stattfinden.
Gerade fu¨r Anwendungen auf Probleme der Aeroelastik bei transsonischen Anstro¨mge-
schwindigkeiten mu¨ssen jedoch noch weitreichendere Anforderungen an die Methode der
ra¨umlichen Kopplung gestellt werden. Der Grund dafu¨r sind mo¨gliche Unstetigkeiten in
den Druckverteilungen, die von den an die Struktur u¨bertragenen Lasten erfasst werden
mu¨ssen. Zusa¨tzlich besteht aufgrund eines ausgepra¨gt nichtlinearen Verhaltens eine sehr
starke Abha¨ngigkeit einer transsonischen Stro¨mung von der Kontur und der Qualita¨t der
verformten Oberfla¨che. Daher sollten folgende, zusa¨tzlichen Bedingungen erfu¨llt werden:
Lasttransfer:
 Auch bei starken Unterschieden der Netzfeinheit auf Stro¨mungs- und Strukturseite
sollte gewa¨hrleistet sein, dass alle Oberfla¨chenknoten auf beiden Seiten bei der U¨ber-
tragung der aerodynamischen Lasten beru¨cksichtigt werden.
 Bei einem vereinfachten Strukturmodell, dessen Oberfla¨che nicht mit der CFD-Ober-
fla¨che zusammenfa¨llt, muss die U¨bertragung der Lasten den Kraftfluss im Inneren der
realen Struktur beru¨cksichtigen (z. B. Rippen, die die aerodynamischen Lasten von der
Flu¨gelhaut auf den Flu¨gelholm u¨bertragen).
Verformungstransfer:
 Starrko¨rperbewegungen der Struktur mu¨ssen korrekt auf die Kopplungsfla¨che des CFD-
Netzes u¨bertragen werden. Dies ist insbesondere fu¨r die aeroelastische Simulation frei-
fliegender Ko¨rper wichtig.
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 Bei glatten Strukturverformungen darf die U¨bertragung nicht zu ku¨nstlichen Knicken
und Spru¨ngen in der CFD-Oberfla¨che fu¨hren. Gefa¨hrdet sind vor allem Bereiche, in
denen die Zuordnung zwischen Oberfla¨chenknoten des Struktur- und des Stro¨mungs-
netzes nicht eindeutig ist.
 Bei vereinfachten Strukturmodellen, deren Oberfla¨che nicht mit der CFD-Oberfla¨che
zusammenfa¨llt, muss der Datentransfer eine dem mechanischen Verhalten der realen
Struktur entsprechende U¨bertragung der Verformungen gewa¨hrleisten.
In der vorliegenden Arbeit werden zur Modellierung von Flugzeugstrukturen Tragwerke
aus Balkenelementen verwendet. Dieses Kapitel beschreibt daher zuna¨chst einen Ansatz
fu¨r einen Datentransfer zwischen einem Stro¨mungslo¨ser und einer eindimensionalen Struk-
turidealisierung fu¨r komplexe Flugzeugkonfigurationen. Da zur U¨berpru¨fung der Zula¨ssig-
keit der Verwendung vereinfachter Strukturmodelle aeroelastische Vergleichsrechnungen
mit detaillierteren FE-Modellen durchgefu¨hrt wurden, wird auch eine Last- und Verfor-
mungsprojektion fu¨r Schalen- und Volumenelemente beschrieben.
Beide Methoden setzen voraus, dass die vom Stro¨mungslo¨ser ermittelten Dru¨cke und
Tangentialspannungen auf der Ko¨rperoberfla¨che zuna¨chst in konsistente Kra¨fte an den
Oberfla¨chenknoten des CFD-Netzes umgerechnet werden. Unabha¨ngig vom verwende-
ten Strukturmodell besteht dann die Aufgabe des Last- und Verformungstransfers in der
Projektion einzelner Oberfla¨chenpunkte auf das jeweils na¨chste Element der Struktur-
diskretisierung. Die Formfunktionen der Strukturelemente werden dann fu¨r die Interpo-
lation der Lasten und Verformungen verwendet. Dieser Ansatz garantiert die geforderte
Lokalita¨t des Datentransfers. Er bietet daru¨ber hinaus den Vorteil, dass fu¨r jeden CFD-
Oberfla¨chenknoten eine eigene Transfermatrix direkt ermittelt werden kann. Die Lo¨sung
großer und eventuell schlecht konditionierter Gleichungssysteme zur Bestimmung globa-
ler Transfermatrizen ist somit nicht erforderlich. Die individuelle Betrachtung einzelner
Oberfla¨chenpunkte bei der beschriebenen Vorgehensweise macht die Beru¨cksichtigung ei-
ner Gitterlogik der CFD-Oberfla¨che beim Datentransfer unno¨tig und erlaubt eine klare
Schnittstellendefinition zwischen Stro¨mungs- und Strukturlo¨ser. Damit wird die Modu-
larita¨t des aeroelastischen Gesamtverfahrens im Hinblick auf die Austauschbarkeit der
Teilfeldlo¨ser unterstu¨tzt.
Der folgende Abschnitt beschreibt die Umformung der aerodynamischen Fla¨chenlasten
in konsistente Kra¨fte an den CFD-Knoten. Im Anschluss wird die in dieser Arbeit ver-
wendete Last- und Verformungsu¨bertragung fu¨r Balken-, Schalen- und Volumenelemente
dargestellt. Abschließend folgt die Diskussion einer Mo¨glichkeit, das bei einer sehr feinen
Strukturdiskretisierung auftretende Problem kra¨ftefreier Knoten auf dem Kopplungsrand
des Strukturmodells zu beheben.
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3.1.1 Umwandlung aerodynamischer Fla¨chenlasten in konsistente Kra¨fte an
CFD-Oberfla¨chenknoten
Der erste Schritt der Lastu¨bertragung auf das Strukturmodell besteht bei der hier be-
schriebenen Methode in der Umrechnung der vom Stro¨mungslo¨ser bereitgestellten, aero-
dynamischen Fla¨chenlasten in diskrete Kra¨fte F i an den CFD-Oberfla¨chenknoten. Diese
Umrechnung unterliegt dabei genau wie der gesamte Last-/ und Verformungstransfer der
Bedingung, dass die Einzelkra¨fte bei einer Verschiebung der Oberfla¨che gleiche Arbeit
leisten wie die Fla¨chenlast und daru¨ber hinaus hinsichtlich resultierender Kra¨fte und Mo-
mente a¨quivalent sind. In dieser Arbeit kommt ein von Farhat [36] vorgeschlagener Ansatz
zur Anwendung, der in Abbildung 3.1 schematisch dargestellt ist.
In Anlehnung an eine lineare Rekonstruktion von Zustandsgro¨ßen in Finite-Volumen Ver-
fahren von ra¨umlich zweiter Ordnung wird die Fla¨chenlast q u¨ber einer CFD-Zellfla¨che
auf dem Kopplungsrand mit Hilfe linearer FE-Formfunktionen hi gema¨ß
q(r , s) =
∑
i
hi(r , s) q i − 1 < r , s < 1 (3.12)
approximiert. q i bezeichnet die aus lokalen Druck- und Reibungsbeiwerten ermittelten
Spannungsvektoren an den i Knoten der betrachteten Zellfla¨che. Mit den gleichen Form-
funktionen werden auch die Zellfla¨che und ihre ra¨umliche Verschiebung u , interpoliert aus
den Koordinaten x i bzw. den Verschiebungen u i der Knoten, u¨ber (r ,s) parametrisiert:
x (r , s) =
∑
i
hi(r , s) x i u(r , s) =
∑
i
hi(r , s) u i (3.13)
Die Arbeit der aerodynamischen Fla¨chenlast δWaero bei einer virtuellen Verschiebung der
betrachteten Zellfla¨che errechnet sich aus dem Oberfla¨chenintegral des Skalarproduktes
aus lokalem Spannungsvektor q und der Verschiebung δu
δWaero =
∫
A
q δu dA (3.14)
Aufgrund der mit Gl. (3.13) zur Verfu¨gung stehenden Parameterdarstellung der Zellfla¨che
x = f (r , s) kann das Oberfla¨chenintegral in ein Gebietsintegral u¨ber r und s u¨berfu¨hrt
werden [83] und lautet dann
δWaero =
∫
r
∫
s
[∑
j
hj (r , s) q j
] [∑
i
hi(r , s) δu i
]
‖t1 ∧ t2‖ dr ds (3.15)
Sowohl der Index i als auch der Index j laufen u¨ber die Anzahl der zur Zellfla¨che geho¨ren-
den Knoten. Die lokalen Tangentialvektoren an der Zellfla¨che, t1 und t2, werden aus der
Parameterdarstellung der Zellfla¨che wie folgt berechnet:
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Abbildung 3.1. Umwandlung der aus Druck- und Tangentialspannungsanteilen resultierenden
aerodynamischen Fla¨chenlast in konsistente Kra¨fte Fi an den Knoten des CFD-Oberfla¨chennet-
zes. Aufgrund der Tangentialspannungen stehen die Kra¨fte i. a. nicht normal zur Oberfla¨che.
t1 =
∂x
∂r
=
x1,r(r , s)x2,r(r , s)
x3,r(r , s)
 t2 = ∂x
∂s
=
x1,s(r , s)x2,s(r , s)
x3,s(r , s)
 (3.16)
Nach Umformung des Integrals Gl. (3.15) durch Vertauschung der Integration und Sum-
mation und Gleichsetzen mit der Arbeit δWF der gesuchten Knotenkra¨fte F i ergibt sich
δWaero =
∑
i
δu i ∫
r
∫
s
hi(r , s)
[∑
j
hj (r , s) q j
]
‖t1 ∧ t2‖ drds
 (3.17)
!
=
∑
i
δu i F i = δWF (3.18)
Damit fu¨hrt die Forderung nach Gleichheit der geleisteten Arbeit bei einer virtuellen
Verschiebung δu i der Knoten zu einer Berechnungsvorschrift fu¨r die konsistenten Kno-
tenkra¨fte gema¨ß
F i =
∫
r
∫
s
hi(r , s)
[∑
j
hj (r , s) q j
]
‖t1 ∧ t2‖ dr ds (3.19)
Die Bedingung der Gleichheit der konsistenten Knotenkra¨fte F i und der Fla¨chenlas-
ten q(r , s) hinsichtlich resultierender Kra¨fte und Momente wird aufgrund der Eigenschaft
der verwendeten Formfunktionen∑
i
hi(r , s) = 1 ∀r , s ∈ [−1, 1] (3.20)
im Sinne eines isoparametrischen Ansatzes immer erfu¨llt.
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Die beschriebene Berechnung der Knotenkra¨fte gilt durch die Wahl entsprechender Form-
funktionen sowohl fu¨r dreieckige als auch fu¨r viereckige Zellfla¨chen und kann durch geeig-
nete Triangularisierung auch auf polygonal berandete Zellfla¨chen erweitert werden. Die
Formulierung der linearen Formfunktionen findet sich z.B. in [71]. Die konsistenten Kno-
tenkra¨fte werden fu¨r alle Zellfla¨chen einzeln berechnet und die jeweiligen Beitra¨ge an den
CFD-Oberfla¨chenknoten aufsummiert. Damit stehen Einzelkra¨fte fu¨r die Projektion auf
die Knoten der Strukturdiskretisierung zur Verfu¨gung.
3.1.2 Last- und Verformungstransfer fu¨r Balkenmodelle
Die Modellierung einer Flugzeugstruktur mit Hilfe quasi-eindimensionaler Strukturidea-
lisierungen, wie sie in Abbildung 3.2 beispielhaft dargestellt ist, erlaubt die Beru¨cksich-
tigung des elastischen Verhaltens in aeroelastischen Simulationen mit sehr geringem nu-
merischen Aufwand. Zum Einsatz kommen solche Modelle mit geringer Komplexita¨t vor-
nehmlich dann, wenn nicht die Untersuchung lokaler Spannungseffekte im Mittelpunkt
einer aeroelastischen Berechnung steht, sondern prima¨res Ziel die Erfassung der Ru¨ckwir-
kung der Strukturverformung auf die Aerodynamik ist.
Voraussetzung fu¨r die Anwendbarkeit eines Balkenmodells ist, dass fu¨r die zu modellieren-
de Struktur eine Achse definiert werden kann, entlang derer sich materielle Querschnitte
na¨herungsweise wie starre Scheiben bewegen. Diese Bedingung ist fu¨r Tragfla¨chen großer
Transportflugzeuge von der Flu¨gelspitze bis nahe an die Flu¨gelwurzel und von großen
Teilen des Rumpfes erfu¨llt (vergl. Abb. 3.3). In diesen Bereichen erlaubt die Verwendung
quasi-eindimensionaler Modelle eine zuverla¨ssige Beschreibung des Strukturverhaltens.
Zur Modellierung der Lastumleitungsbereiche, z. B. am U¨bergang von Tragfla¨chen und
Leitwerken zum Rumpf, sind Balkenmodelle prinzipiell ungeeignet. Ist die Erfassung der
Abbildung 3.2. Numerische Modellierung einer Flugzeugstruktur mit Hilfe eines Tragwerks
aus quasi-eindimensionalen Strukturelementen.
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Abbildung 3.3. Lasteinleitungs- und Umleitungsbereiche einer Flugzeugstruktur und zula¨ssige
Bereiche der Balkenmodellierung.
Ru¨ckwirkung auf die Aerodynamik hauptsa¨chliches Ziel, ist ihre Anwendung jedoch akzep-
tabel, da in diesen Zonen hohe Steifigkeiten zu kleinen Verformungen und damit geringen
Auswirkungen auf die Umstro¨mung fu¨hren.
Fu¨r die Formulierung eines geeigneten Last- und Verformungstransfers zur Kopplung eines
dreidimensionalen Stro¨mungslo¨sers mit quasi-eindimensionalen Strukturmodellen mu¨ssen
daher zwei Bereiche unterschieden werden.
Außerhalb der Lastumleitungszonen wird ein an das physikalische Kraftu¨bertragungs- und
Verformungsverhalten angepasster Transferalgorithmus formuliert, der in der unverform-
ten Bezugskonfiguration zur Balkenachse senkrecht stehende materielle Querschnitte als
starre Scheiben auffasst.
Innerhalb der Lastumleitungszonen, in denen die Verformungen klein und die Auswir-
kungen auf die Aerodynamik gering sind, ist die Forderung nach Glattheit der CFD-
Oberfla¨che wichtiger als Argumente des tatsa¨chlichen Kraftflusses in der Struktur. Da sich
in diesen Bereichen das Balkenmodell verzweigt und eine eindeutige, physikalische Zuord-
nung von Oberfla¨chenpunkten zu einer Balkenachse nicht mo¨glich ist, wird ein Algorith-
mus zur U¨bertragung von Lasten und Verformungen angewendet, der einen Kompromiss
zwischen tatsa¨chlichem, inneren Kraftfluss in der Struktur und geometrischen Aspekten,
wie z. B. der Glattheit und Stetigkeit der verformten CFD-Oberfla¨che, darstellt.
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Datentransfer fu¨r Balkenelemente außerhalb von Lastumleitungszonen
Grundlage eines physikalisch konsistenten Datentransfers fu¨r quasi-eindimensionale Struk-
turmodelle außerhalb von Lastumleitungszonen oder Verzweigungen des Balkenmodells
ist die Modellvorstellung, dass Querschnitte, die im unverformten Ausgangszustand senk-
recht zur lokalen Balkenachse stehen, sich wa¨hrend einer Strukturverformung wie starre
Scheiben verhalten. Dieser Vorstellung folgend wird entsprechend einem Vorschlag von
Boucke [38] zuna¨chst jeder Knoten der CFD-Oberfla¨che in der unverformten Bezugskon-
figuration senkrecht auf die durch die finiten Elemente des Balkenmodells repra¨sentierte
Balkenachse projiziert und die natu¨rliche Elementkoordinate rL des Lotpunktes bestimmt.
Der Lotpunkt stellt den Durchstoßpunkt der Balkenachse durch den gedachten starren
Balkenquerschnitt dar, auf dessen Rand der betrachtete CFD-Oberfla¨chenknoten liegt.
Entsprechend kann der Abstandsvektor d zwischen Lotpunkt und Oberfla¨chenpunkt als
materielles Linienelement dieses Querschnitts aufgefasst werden (vergl. Abb. 3.4). Ist die
senkrechte Projektion eines Oberfla¨chenknotens auf die Balkenachse nicht mo¨glich (z. B.
an der Flu¨gelspitze), wird der na¨chstliegende FE-Knoten als Lotpunkt definiert.
Der erste Schritt des Lasttransfers liegt nun in der Umrechnung der Oberfla¨chenkraft F
in eine a¨quivalente Kraft-Momentengruppe (FL, M L) auf der Balkenachse entsprechend
Abbildung 3.4. Last- und Verformungstransfer zwischen einem Punkt der CFD-Oberfla¨che und
einem mittels senkrechter Projektion zugeordneten Balkenelement. Der Abstandvektor d kann
als materielles Linienelement des Balkenquerschnitts aufgefasst werden. Entsprechend steht im
Sinne der Timoshenko-Theorie d ′ i. a. nicht mehr senkrecht zur verformten Balkenachse.
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FL = F , M L = d ∧ F (3.21)
Die weitere Umwandlung dieser i. a. zwischen den FE-Knoten angreifenden Lasten in
konsistente Lasten an den FE-Knoten gelingt unter Verwendung der Formfunktionen des
Balkenelementes, was eine u¨bliche Vorgehensweise im Rahmen von FE-Verfahren dar-
stellt [71]. Dazu werden die Formfunktionen fu¨r die natu¨rliche Elementkoordinate rL des
Lotpunktes ausgewertet und zur Gewichtung der projizierten Lasten verwendet
P ele = HTu (rL) FL +H
T
ϕ (rL)M L (3.22)
mit P ele = (F (1),M (1),F (2),M (2), . . . ,F (n),M (n)) n = Anzahl d. Elementknoten
Hu und Hϕ bezeichnen die Matrizen der Formfunktionen fu¨r die translatorischen respek-
tive rotatorischen Knotenfreiheitsgrade (vergl. Kap. 2.3). P ele ist der Vektor der Knoten-
lasten des betrachteten Elementes. Der gesamte Vorgang des Lasttransfers wird einzeln
fu¨r jeden Oberfla¨chenknoten des CFD-Netzes durchgefu¨hrt, und die so bestimmten Kno-
tenlasten werden zum globalen Lastvektor der Strukturgleichungen aufsummiert.
Nach erfolgter Strukturlo¨sung wird, wie im rechten Bild der Abbildung 3.4 gezeigt, die Ver-
formung des Balkenmodells auf die CFD-Oberfla¨chenknoten u¨bertragen. Zuna¨chst wird
dazu die FE-Lo¨sung mit Hilfe der Formfunktionen von den Elementknoten auf den Lot-
punkt interpoliert. Fu¨r die Verschiebung uL und Verdrehung ϕL des dem Lotpunkt zu-
geordneten, gedachten Balkenquerschnitts ergibt sich somit
uL = Hu(rL) U
ele , ϕL = Hϕ(rL) U
ele (3.23)
mit U ele = (u (1),ϕ(1),u (2),ϕ(2), . . . ,u (n),ϕ(n)) n = Anzahl d. Elementknoten
Der Vektor U ele umfasst die Verschiebungen und Verdrehungen aller Knoten des be-
trachteten Elementes. Im Sinne der Timoshenko-Theorie beinhaltet die Querschnittsver-
drehung ϕL Anteile aus der Schubverformung des Balkens, so dass der materielle Bal-
kenquerschnitt nach der Verformung i. a. nicht mehr senkrecht zur Balkenachse steht.
Enstprechend der Annahme starrer Querschnitte wird die Verschiebung u des CFD-Ober-
fla¨chenknotens unter Anwendung folgender kinematischer Beziehung berechnet:
u = uL +ϕL ∧ d (3.24)
Der dargestellte Ablauf des Last- und Verformungstransfers umfasst insgesamt vier Be-
rechnungsschritte (Gl. (3.21)-(3.24)). In den Nachweis der Gleichheit der geleisteten me-
chanischen Arbeit bei virtueller Verru¨ckung des Strukturmodells entsprechend der Kopp-
lungsbedingung Gl. (3.6)
δWF = F δu
!
= P ele δU ele = δWS (3.25)
mu¨ssen alle diese Schritte einbezogen werden. Sukzessives Einsetzen der Gleichungen 3.21
bis 3.24 ergibt
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δWF = F δu
= F δuL + (d ∧ F ) δϕL
= FL δuL +M L δϕL
= FL Hu(rL) δU
ele +M L Hϕ(rL) δU
ele (3.26)
= (HTu (rL) FL +H
T
ϕ (rL)M L) δU
ele
= P ele δU ele
= δWS
womit die Gleichheit geleisteter Arbeit bei virtueller Verru¨ckung bewiesen ist. Die dyna-
mische A¨quivalenz zwischen den Kra¨ften an den CFD-Oberfla¨chenknoten und den Kra¨ften
bzw. Momenten an den Knoten des Strukturmodells (Bedingung 3.4 und 3.5) la¨sst sich
fu¨r diesen Datentransfer mit der Summationseigenschaft der Formfunktionen
∑
i hi = 1
ebenfalls nachweisen [38].
Datentransfer fu¨r Balkenmodelle mit Verzweigungen
Die oben dargestellte Methode zur U¨bertragung von Lasten und Verformungen mit senk-
rechter Projektion eines CFD-Oberfla¨chenknotens auf das na¨chstgelegene Strukturelement
ist fu¨r ein Balkenmodell physikalisch konsistent. Daru¨ber hinaus ist sie fu¨r geometrisch
einfache Modelle, die durch einen einzelnen, geraden Balken beschrieben werden, ohne
Einschra¨nkung anwendbar. Bei Verzweigungen des Balkenmodells im Bereich von Lastum-
leitungszonen fu¨hrt diese Modellvorstellung der Zugeho¨rigkeit eines Oberfla¨chenknotens
zu einem materiellen Balkenquerschnitt jedoch zu mehrdeutigen Zuordnungen.
In diesen Bereichen wird eine Formulierung des Last-/Verformungstransfers verwendet,
bei der ein CFD-Oberfla¨chenknoten als zu mehreren materiellen Querschnitten zugeho¨rig
aufgefasst wird. Die Einflu¨sse der unterschiedlichen Querschnitte werden dann durch In-
terpolationsfaktoren gewichtet. Die Bestimmung dieser Interpolationsfaktoren folgt dabei
hauptsa¨chlich geometrischen Argumenten wie der Glattheit und Stetigkeit der nach dem
Verformungstransfer vorliegenden CFD-Oberfla¨che. Details des Kraftflusses innerhalb der
Struktur ko¨nnen dabei nur ansatzweise Beru¨cksichtigung finden. Diese Vorgehensweise ist
jedoch zula¨ssig, da, wie in der Einleitung des Abschnitts 3.1.2 (S. 42) ausgefu¨hrt wurde,
das Balkenmodell in diesen Bereichen keine zuverla¨ssige Beschreibung des Strukturver-
haltens erlaubt und die Verformungen ohnehin klein sind.
Im Folgenden werden zuna¨chst die Problembereiche bei Balkenmodellen mit Verzwei-
gungen beschrieben und mit Hilfe der Abbildung 3.5 illustriert. Dabei werden auch solche
Problembereiche beru¨cksichtigt, deren Behandlung eher Implementierungsaspekte als Mo-
dellierungsaspekte betrifft. Daran anschließend werden die in dieser Arbeit verwendeten
Ansa¨tze des Last- und Verformungstransfers in den Verzweigungsbereichen ausgefu¨hrt
und die Aspekte der programmtechnischen Umsetzung erla¨utert.
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Problembereiche
1. Zuordnung zum falschen Strukturelement: Ein CFD-Oberfla¨chenknoten des Flu¨gels
nahe der Hinterkante kann zum Beispiel bei einer Flu¨gel-Klappenkonfiguration auf-
grund eines geringeren Abstandes fa¨lschlicherweise auf das Strukturmodell der Klappe
projiziert werden.
2. Nicht eindeutige Zuordnung an Knicken/Verzweigungen: Im Bereich von Verzweigun-
gen des Balkenmodells sind mehrere orthogonale Projektionen denkbar. Wird die Pro-
jektion nur auf das Balkenelement mit dem geringsten Abstand x durchgefu¨hrt, ko¨nnen
zwei unmittelbar benachbarte CFD-Oberfla¨chenknoten stark unterschiedliche Verfor-
mungen erfahren. Dies fu¨hrt zu Spru¨ngen in der aerodynamischen Oberfla¨che.
3. Lu¨cken am U¨bergang zwischen Teiloberfla¨chen: Werden z. B. Oberfla¨chenknoten des
Flu¨gels nur auf das Strukturmodell des Flu¨gels und Oberfla¨chenknoten des Rumpfes
nur auf das Strukturmodell des Rumpfes projiziert, enstehen nach dem Transfer der
Strukturverformung am U¨bergang zwischen Rumpf und Flu¨gel Lu¨cken im CFD-Netz.
Auf den folgenden Seiten werden die Strategien zur Behandlung der hier genannten Pro-
blembereiche vorgestellt.
Abbildung 3.5. Typische Problembereiche fu¨r den Last- und Verformungstransfer zwischen
der CFD-Oberfla¨che und der als Balkentragwerk modellierten, mehrteiligen Flugzeugstruktur.
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Zuordnung zwischen Oberfla¨chen und Strukturelementen:
Um eine geometrisch sinnvolle Zuordnung der CFD-Oberfla¨chenpunkte zu den Elemen-
ten des Strukturmodells zu gewa¨hrleisten, ist eine Aufteilung der aerodynamischen Ober-
fla¨che und des Balkenmodells in die strukturellen Komponenten des Flugzeugs notwendig.
Wie in Abbildung 3.6 dargestellt ist, werden dazu zuna¨chst alle CFD-Oberfla¨chenpunkte
mit einer dem Oberfla¨chentyp (Flu¨gel, Rumpf, Klappe usw.) entsprechenden Markierung
versehen. Das Strukturmodell wird in Elementgruppen aufgeteilt, welche jeweils eine ge-
radlinige Gruppierung von Strukturelementen umfassen. Die so definierten Elementgrup-
pen werden einem Oberfla¨chentyp zugeordnet, wobei mehrere Elementgruppen mit dem
gleichen Oberfla¨chentyp verbunden werden ko¨nnen. Teile der Struktur, die keinen me-
chanischen Kontakt zur aerodynamischen Oberfla¨che aufweisen, werden durch Verzicht
auf eine Zuordnung explizit von der direkten Last- und Verformungsu¨bertragung mit der
Oberfla¨che ausgeschlossen.
Beim Datentransfer zwischen einem Oberfla¨chenknoten und dem Strukturmodell werden
zur Suche nach dem na¨chstgelegenen finiten Element nur solche Elementgruppen beru¨ck-
sichtigt, die dem jeweiligen Oberfla¨chentyp zugeordnet sind. Ein Oberfla¨chenknoten des
Typs ”Flu¨gel” wird also nur auf Elementgruppen des Typs ”Flu¨gel” projiziert. Die Pro-
jektion eines Flu¨gelpunktes auf das Strukturmodell der Klappe wird somit zum Beispiel
verhindert.
Abbildung 3.6. Aufteilung der CFD-Oberfla¨che und des Strukturmodells in strukturelle Kom-
ponenten des Flugzeugs. Das Strukturmodell wird in Elementgruppen aufgeteilt, die jeweils
einer Oberfla¨che zugeordnet sind oder durch Verzicht auf eine Zuordnung vom Datentransfer
ausgeschlossen werden ko¨nnen.
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Interpolation bei Knicken/Verzweigungen des Balkenmodells:
In Verzweigungsbereichen wird die Zuordnung eines Oberfla¨chenknotens zu einem einzel-
nen Strukturelement, z. B. durch die Bedingung des ku¨rzesten Abstandes, problematisch.
Einerseits, weil damit der innere Kraftfluss in der realen Struktur nicht korrekt modelliert
wu¨rde. Andererseits, weil es zu Spru¨ngen in der CFD-Oberfla¨che nach dem Verformungs-
transfer fu¨hren wu¨rde. Gerade bei einer transsonischen Anstro¨mung eines Tragflu¨gels ha-
ben jedoch schon leichte, unphysikalische Unebenheiten einen nicht akzeptablen Einfluss
auf die Stro¨mungslo¨sung. Um in den Verzweigungsbereichen eine unphysikalische Projek-
tion der aerodynamischen Last auf nur einen Lotpunkt zu verhindern und die Glattheit
der Oberfla¨che nach dem Transfer der Verformungen sicher zu stellen, wird deshalb eine
Interpolation der Einflu¨sse mehrerer Lotpunkte notwendig. Diese Interpolation wird im
Folgenden beschrieben.
Sind dem Oberfla¨chentyp eines CFD-Knotens mehr als eine Elementgruppe zugeordnet,
wird die Projektion auf das na¨chste Strukturelement jeder Gruppe bestimmt. Dort, wo ei-
ne orthogonale Projektion nicht mo¨glich ist, wird der na¨chste Strukturknoten als Lotpunkt
definiert. Ein Beispiel einer Situation mit mehreren Elementgruppen ist im linken Bild
der Abbildung 3.7 dargestellt. In dem gezeigten Fall muss die Last am Oberfla¨chenknoten
auf die drei Lotpunkte L1-L3 aufgeteilt werden. Daru¨ber hinaus wird die Verschiebung des
CFD-Oberfla¨chenknotens von der Strukturlo¨sung an den drei Lotpunkten L1-L3 bestimmt.
Dazu werden zuna¨chst entsprechend der im Abschnitt “Datentransfer fu¨r Balkenelemente
außerhalb von Lastumleitungszonen” (S. 44) beschriebenen Vorgehensweise die Verschie-
bungen u i berechnet, die sich dann ergeben, wenn der Oberfla¨chenknoten ausschließlich
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Abbildung 3.7. Links: Beispiel einer geometrischen Situation, in der die Verschiebung ei-
nes CFD-Oberfla¨chenknotens aus Informationen mehrerer Elementgruppen interpoliert und die
Oberfla¨chenlast auf mehrere Lotpunkte aufgeteilt werden muss. Rechts: Bei der Interpolation
verwendete Gewichtungsfunktion w .
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mit dem Lotpunkt Li verbunden wa¨re. Die tatsa¨chliche Verschiebung u des Oberfla¨chen-
punktes ergibt sich dann aus der Summe der gewichteten Einzelverschiebungen u i
u =
∑
i
wG,i u i (i = 1 . . .Anzahl der Lotpunkte) (3.27)
Die Gewichtung wG,i fu¨r einen Lotpunkt Li ergibt sich durch die Multiplikation eines
abstands- und eines winkelabha¨ngigen Gewichtungsfaktors und der Normierung mit der
Summe dieser Produkte fu¨r alle einem Oberfla¨chenknoten zugeordneten Lotpunkte:
wG,i =
wd ,i wβ,i∑
j
wd ,j wβ,j
⇒
∑
i
wG,i = 1 (i , j = 1 . . .Anzahl der Lotpunkte) (3.28)
Die Gewichtungsfaktoren wd ,i und wβ,i werden so berechnet, dass der Einfluss der Ver-
schiebung eines Lotpunktes Li auf einen Oberfla¨chenknoten bei großem Abstand oder
starker Abweichung von einer orthogonalen Projektion ausgeblendet wird. Dieses Aus-
blenden wird durch die Gewichtungsfunktion
w(x ) = 1− 10 x 3 + 15 x 4 − 6 x 5 0 ≤ x ≤ 1 (3.29)
w(x ) = 0 x > 1
gesteuert. Die Funktion w(x ) ist im rechten Diagramm der Abbildung 3.7 u¨ber x ∈ [0, 1]
aufgetragen.
Zur Bestimmung der Faktoren wd ,i und wβ,i werden im betrachteten Beispiel zuna¨chst die
Absta¨nde d1 bis d3 und die Winkelabweichungen von der senkrechten Projektion (β1-β3)
bestimmt. Aus den Absta¨nden d1 bis d3 wird der ku¨rzeste Abstand dmin herausgesucht
(vergl. Abb. 3.7).
Der den Abstand di beru¨cksichtigende Gewichtungsfaktor wd ,i wird mit Hilfe der Gewich-
tungsfunktion Gl. (3.29) gema¨ß
wd ,i = w(x ) mit x =
di/dmin − 1
dlimit − 1 ; dlimit > 1 (3.30)
bestimmt. dlimit ist ein vom Benutzer vorzugebender Parameter. Er legt fest, welchen
relativen Abstand im Bezug auf den minimalen Abstand dmin ein Lotpunkt vom CFD-
Oberfla¨chenknoten haben darf, damit er bei der Interpolation der Verschiebungen noch
mit einbezogen wird. Ein Wert von dlimit=1.2 stellt fu¨r viele Konfigurationen eine geeig-
nete Wahl dar.
Wie am Beispiel in Abbildung 3.7 zu erkennen ist, ist bei der Interpolation auch die
Beru¨cksichtigung der Lotpunkte, die nicht durch orthogonale Projektion gefunden worden
sind, sinnvoll. Um bei geringen Abweichungen von der Orthogonalita¨t diese Beru¨cksichti-
gung zu gewa¨hrleisten, wird eine winkelabha¨ngige Gewichtung angewendet. Der zugeho¨ri-
ge Gewichtungsfaktor wβ,i wird fu¨r jeden Lotpunkt entsprechend der Vorschrift
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wβ,i = w(x ) mit x =
|βi |
βlimit
; βlimit > 0 (3.31)
berechnet. βlimit stellt das Maß der Winkelabweichung von der Orthogonalita¨t dar, ab
dem ein Lotpunkt bei der Interpolation ausgeblendet wird. Die Wahl βlimit=5
o-10o hat
sich bei Tests zu dem in Abb. 3.8 gezeigten Beispiel als geeignet herausgestellt.
Um bei Verwendung der Interpolation die Konservativita¨t des Last- und Verformungs-
transfers zu garantieren, mu¨ssen beim Transfer der Lasten die Gewichtungsfaktoren wG,i
ebenfalls beru¨cksichtigt werden. Statt eine Oberfla¨chenkraft F vollsta¨ndig auf einen Lot-
punkt Li zu projizieren, wird eine durch den o. g. Gewichtungsfaktor wG,i reduzierte
Kraft F i = wG,i F mit dem auf Seite 44 dargestellten Verfahren u¨bertragen. Die Gleich-
heit der Summe der Oberfla¨chenkraft und der auf das Strukturmodell u¨bertragenen Kra¨fte
wird durch die Eigenschaft der Gewichtungsfaktoren,
∑
wG,i=1, gewa¨hrleistet. Die be-
schriebene Interpolation ist fu¨r eine beliebige Anzahl von Elementgruppen, die einem
Abbildung 3.8. Beispiel des Verformungstransfers zwischen einem aus zwei Elementgruppen
aufgebauten Balkenmodell und einer Flu¨geloberfla¨che. Links unten: Oberfla¨che nach Transfer
ohne Interpolation. Rechts unten: Oberfla¨che nach Transfer mit Interpolation.
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Oberfla¨chenknoten zugeordnet sind, anwendbar. Die Parameter dlimit und βlimit stellen
sicher, dass die Interpolation nur im Bereich mehrdeutiger Zuordnungen aktiviert ist.
Abbildung 3.8 zeigt die Wirksamkeit der beschriebenen Interpolation anhand eines ver-
formten Tragflu¨gels. Das aus zwei Elementgruppen aufgebaute Strukturmodell weist einen
im rechten oberen Teil der Abbildung dargestellten Bereich einer nicht eindeutigen Zu-
ordnung auf. Wird in diesem Bereich die Verschiebung der Oberfla¨chenknoten nicht aus
den Strukturlo¨sungen an den jeweils zwei mo¨glichen Lotpunkten interpoliert, erha¨lt man
das im linken unteren Teilbild dargestellte Ergebnis. Die Hinterkante und die Oberfla¨che
zeigen inakzeptable Spru¨nge, obwohl im Bereich der Flu¨gelwurzel die Verformung noch
verha¨ltnisma¨ßig gering ist. Bei Verwendung der Interpolation hingegen ist ein stetiger und
glatter Transfer der Strukturverformung auf die CFD-Oberfla¨che erkennbar.
Verhinderung von Lu¨cken am U¨bergang zwischen Teiloberfla¨chen:
Auf Seite 48 ist eine Zuordnung von CFD-Oberfla¨chenknoten und Struktur-Element-
gruppen entsprechend den strukturellen Komponenten des betrachteten Flugzeugs vorge-
schlagen worden. Eine zu strikte Umsetzung dieser Zuordnung vernachla¨ssigt jedoch die
physikalischen Einflussbereiche an der realen Struktur. In der numerischen Umsetzung
fu¨hrt sie daru¨ber hinaus an den Schnittkurven von aneinander angrenzenden Teilfla¨chen
der CFD-Oberfla¨che zu Lu¨cken, da zum Beispiel nahe zusammenliegende Rumpf- und
Flu¨gelknoten ihre Verschiebungsinformationen von unterschiedlichen Teilen des Struktur-
modells erhalten. Diese Nachteile ko¨nnen verhindert werden, wenn im U¨bergangsbereich
von Teiloberfla¨chen die Verschiebung von CFD-Oberfla¨chenknoten auch von den Element-
gruppen der benachbarten Strukturkomponenten beeinflusst wird.
Abbildung 3.9. Zuordung eines rumpfnahen Flu¨gelknotens zu Elementgruppen des Flu¨gels und
des Rumpfes. Um einen glatten U¨bergang zwischen den Teiloberfla¨chen “Flu¨gel” und “Rumpf”
nach dem Verformungstransfer zu erreichen, wird in Abha¨ngigkeit des Abstandsverha¨ltnis-
ses a/alimit der Einfluss des Strukturmodells des Rumpfes auf den Flu¨gelknoten erfasst.
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Am Beispiel des in Abbildung 3.9 dargestellten U¨bergangs zwischen Flu¨gel und Rumpf
soll eine geeignete Methode vorgestellt werden. Betrachtet wird dort ein Oberfla¨chen-
knoten des Flu¨gels. Zuna¨chst wird die Verschiebung udir , welche durch Projektion auf die
direkt zugeordneten Elementgruppen (hier: 2 und 3) definiert ist, berechnet. Im na¨chsten
Schritt wird derselbe Knoten als dem Rumpf zugeho¨rig behandelt und auf die deshalb
nur indirekt zugeordnete Elementgruppe des Rumpfes projiziert. Dies resultiert in einer
Verschiebung u indir . Die endgu¨ltige Verschiebung u wird aus den beiden Teillo¨sungen
interpoliert
u =
1
1 + wa
udir +
wa
1 + wa
u indir (3.32)
Der Verformungseinfluss der nur indirekt zugeordneten Strukturkomponente (d. h. im
vorliegenden Beispiel des Rumpfes) wird durch den Gewichtungsfaktor wa in Abha¨ngig-
keit vom Abstand a des Oberfla¨chenknotens von der Schnittkurve der Teiloberfla¨chen
ausgeblendet (s. a. Abb. 3.9). Dies geschieht unter Verwendung der Gewichtungsfunkti-
on w (Gl. (3.29)) gema¨ß
wa = w(x ) mit x =
a
alimit
(3.33)
alimit definiert die Gro¨ße des U¨bergangsbereiches, in dem Oberfla¨chenknoten auch von be-
nachbarten Strukturkomponenten beeinflusst werden. Liegt ein Oberfla¨chenpunkt genau
auf der Schnittkurve (a=0), werden die Verschiebungsanteile beider Strukturkomponen-
ten mit 0.5 gewichtet. Ungeachtet der prima¨ren Zuordnung eines Oberfla¨chenknotens ist
Abbildung 3.10. Verhinderung von Lu¨cken zwischen Teiloberfla¨chen mit Hilfe einer gewich-
teten Beru¨cksichtigung der Verformung aller direkt benachbarter Strukturkomponenten beim
Verformungstransfer.
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damit die Verschiebung aller Knoten auf der Schnittkurve eindeutig definiert. Lu¨cken
ko¨nnen daher nicht auftreten.
Dies wird in Abbildung 3.10 demonstriert. Dort wird fu¨r eine stark verformte Flugzeug-
konfiguration die Ausschnittvergro¨ßerung des U¨bergangs zwischen Flu¨gel und Rumpf im
Bereich der Hinterkante gezeigt. Ohne Beru¨cksichtigung der Verformung benachbarter
Strukturkomponenten ergibt sich eine Lu¨cke zwischen Flu¨gel und Rumpfoberfla¨che (lin-
kes Bild). Die beschriebene Methode verhindert diesen Effekt und gewa¨hrleistet daru¨ber
hinaus einen glatten U¨bergang zwischen den Teiloberfla¨chen (rechtes Bild).
Wie bei der Anwendung der Interpolation bei mehreren zugeordneten Elementgruppen
wird auch hier die Konservativita¨t des Last- und Verformungstransfers erhalten, wenn die
zu u¨bertragenen Oberfla¨chenkra¨fte mit denselben Gewichtungen versehen werden wie die
Verschiebungen. Die auf die direkt zugeordneten bzw. indirekt zugeordneten, benachbar-
ten Elementgruppen zu u¨bertragenden Teilkra¨fte ergeben sich daher zu
F dir =
1
1 + wa
F ; F indir =
wa
1 + wa
F (3.34)
Zusammenfassung des Datentransfers fu¨r Balkentragwerke:
1. Die Oberfla¨che des CFD-Netzes wird in Strukturkomponenten (Teiloberfla¨chen), das
Balkentragwerk in Elementgruppen unterteilt. Jede Elementgruppe kann einer Teil-
oberfla¨che zugeordnet werden (s. S. 48).
2. Fu¨r jeden Oberfla¨chenknoten des CFD-Netzes wird die Projektion auf das na¨chstlie-
gende Strukturelement jeder Elementgruppe bestimmt. Der auf Seite 44 beschriebe-
ne Transfer der Lasten und Verformungen zwischen dem Oberfla¨chenknoten und den
Knoten eines einzelnen Strukturelementes kann unter Verwendung einer Transferma-
trix N
T
k zusammengefasst werden durch
P elek = N
T
k F ; u = Nk U
ele
k k = 1, . . . ,Anzahl d. Elementgruppen (3.35)
P elek und U
ele
k sind die Vektoren der Knotenlasten bzw. der Knotenverschiebungen des
k -ten, einem Oberfla¨chenknoten zugeordneten Elementes.
3. Die Transfermatrizen Nk werden zur Beru¨cksichtigung der Absta¨nde des Oberfla¨chen-
knotens zu den einzelnen Elementgruppen und deren Zuordnungen zu den Teilober-
fla¨chen mit Gewichtungsfaktoren multipliziert (s. S. 49 und S. 52 )
Nk = wG,k · [ 1
1 + wa
;
wa
1 + wa
] ·Nk (3.36)
4. Nach U¨berlagerung der einzelnen TransfermatrizenNk zu einer GesamtmatrixN ergibt
sich der Last- und Verformungstransfer zwischen einem CFD-Oberfla¨chenknoten und
dem gesamten Strukturmodell zu
P glob = NT F ; u = N U glob (3.37)
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Die beschriebene Vorgehensweise wird auf jeden Oberfla¨chenknoten einzeln angewandt
und erfu¨llt dabei die Bedingungen eines konservativen Last- und Verformungstrans-
fers (Gl. (3.4)-(3.6)). Die Eintra¨ge der Transfermatrix N sind explizit und ohne die Lo¨sung
von Gleichungssystemen zu bestimmen. Durch die Verwendung der Gewichtungsfaktoren
wird die geforderte Glattheit der verformten CFD-Oberfla¨che bei gleichzeitiger Einhal-
tung der Lokalita¨t des Last- und Verformungstransfers auch bei komplexen Konfigurati-
onen gewa¨hrleistet.
Ein Beispiel fu¨r die Anwendung der Methode auf eine vollsta¨ndige Flugzeugkonfiguration
zeigt Abbildung 3.11. Die dargestellte Oberfla¨che weist neben Vorflu¨geln, Hinterkanten-
klappen, Pylon und Triebwerk auch die aerodynamischen Verkleidungen der Verstellme-
chanik der Hochauftriebshilfen (flap track fairings und slat track fairings) auf. Die Anzahl
und die Gro¨ßenunterschiede der Oberfla¨chendetails stellen eine Herausforderung an den
Verformungstransfer dar. Im vorliegenden Beispiel wird die Oberfla¨che durch Dreiecke
diskretisiert. Aufgrund des punktbasierten Ansatzes hat dies jedoch keinen Einfluss auf
die Verwendung des hier vorgestellten Last- und Verformungstransfers.
Das mittlere Bild der Abbildung 3.11 zeigt im Bereich des Flu¨gels das Strukturmodell, das
alle Komponenten des Flugzeugs elastisch modelliert. Erga¨nzend ist das Balkenmodell in
der verformten Konfiguration abgebildet. Zum Zweck der U¨berpru¨fung des Verformungs-
transfers ist eine sehr große Verformung gewa¨hlt worden, die die Gu¨ltigkeitsgrenzen einer
linearen Strukturmodellierung u¨berschreitet. Der Hinterkantenklappe ist eine zusa¨tzli-
che, wellenfo¨rmige Verformung aufgepra¨gt worden. Dies erlaubt eine optische Pru¨fung
der korrekten U¨bertragung der Verformung der Strukturelemente der Hinterkantenklappe
ausschließlich auf die zugeordnete Teiloberfla¨che.
Die Bilder der verformten Flugzeugoberfla¨che im rechten oberen und linken unteren Teil
der Abbildung zeigen die Funktionsfa¨higkeit des beschriebenen Verformungstransfers auch
fu¨r stark verformte, komplexe Konfigurationen. Die Detaildarstellung des Oberfla¨chen-
netzes im Bereich eines flap track fairings in der verformten Konfiguration (rechts unten)
verdeutlicht den Erhalt der Gitterqualita¨t auch in Bereichen kleiner Oberfla¨chendetails
und hoher Netzdichten.
Ein Beispiel, in welchem trotz einfacher Geometrie der aerodynamischen Oberfla¨che die
Interpolation der Verschiebungen der Oberfla¨chenknoten aus den Informationen mehrerer
Elementgruppen notwendig wird, findet sich in Kapitel 4 (Abb. 4.2, S. 74). Dort wird
ein Flu¨gel in Holm-Rippen-Bauweise mit Balkenelementen numerisch modelliert. Die Ele-
mente des Holms werden vom Datentransfer ausgeschlossen. Jede Rippe bildet eine eigene
Elementgruppe, die dem Oberfla¨chentyp ”Flu¨gel” zugeordnet ist. Oberfla¨chenknoten wer-
den daher prinzipiell von den Verschiebungen aller Rippen beeinflusst. Die Gewichtung
in der beschriebenen Methode begrenzt diese Beeinflussung jedoch auf die na¨chstliegen-
den Rippen und stellt einen stetigen U¨bergang zwischen den Einflussbereichen sicher. Die
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Abbildung 3.11. Beispiel des Verformungstransfers zwischen einem als Balkentragwerk aufge-
bauten Strukturmodell und der Oberfla¨che einer komplexen Flugzeugkonfiguration.
Ergebnisse in Kapitel 4 zeigen, dass die Qualita¨t der unverformten CFD-Oberfla¨che auch
bei großen Strukturverformungen auf die verformte Oberfla¨che u¨bertragen wird. Dies lie-
fert einen wichtigen Beitrag zur guten U¨bereinstimmung zwischen experimentellen und
numerischen, aeroelastischen Ergebnissen.
3.1.3 Last- und Verformungstransfer fu¨r Schalen- und Volumenmodelle
Eine vereinfachte Modellierung mit Balkenelementen kann gerade bei du¨nnwandigen
Tragstrukturen mit komplexem inneren Aufbau an die Grenzen ihres Gu¨ltigkeitsbereichs
stoßen. Wird daru¨ber hinaus die Erfassung des Spannungszustandes oder lokaler Verfor-
mungseffekte beabsichtigt, mu¨ssen detailliertere Modelle, meist auf Schalen- oder auch
Volumenelementen basierend, bei der Diskretisierung der Struktur zur Anwendung kom-
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men. Fu¨r die ra¨umliche Kopplung zwischen solchen Strukturmodellen und CFD-Lo¨sern
wird im Folgenden eine Methode fu¨r den Last- und Verformungstransfer beschrieben.
Dabei wird hier die Einschra¨nkung gemacht, dass, wie in Abbildung 3.12 gezeigt, die
Kopplungsoberfla¨chen des Fluid- und des Strukturnetzes in derselben ra¨umlichen Fla¨che
liegen, wobei i. a. innerhalb dieser Fla¨che die Knoten beider Netze nicht zusammenfallen.
Die Existenz einer gemeinsamen Kopplungsfla¨che erleichtert den Datentransfer, weil eine
physikalisch sinnvolle U¨bertragung der Austauschgro¨ßen u¨ber große ra¨umliche Distanzen
nicht notwendig wird und sich die Zuordnung von Fluid- und Strukturknoten deutlich
vereinfacht. Der Datentransfer geschieht hier fu¨r Schalenelemente und Volumenelemen-
te nach der gleichen Methode, da bei Volumenelementen zur Nachbarschaftssuche und
Datenu¨bertragung nur die zum Kopplungsrand geho¨renden Elementfla¨chen in ihrer para-
metrischen Darstellung herangezogen werden.
Werden Schalenelemente zur Modellierung dickwandiger Strukturen verwendet, kann ein
Abstand zwischen struktur- und stro¨mungsseitiger Kopplungsfla¨che auftreten, der nicht zu
vernachla¨ssigen ist. Dann mu¨ssen, a¨hnlich wie bei dem in Abschnitt 3.1.2 beschriebenen
Last- und Verformungstransfer fu¨r Balkenmodelle, Knoten des CFD-Oberfla¨chennetzes
auf das na¨chstliegende Schalenelement projiziert werden, um Lotpunkte zu bestimmen.
Daru¨ber hinaus wird in diesem Fall auch die Beru¨cksichtigung von Versatzmomenten bzw.
Verdrehungen notwendig. Abgesehen von diesen Erweiterungen ist die im Folgenden be-
schriebene Vorgehensweise jedoch uneingeschra¨nkt anwendbar.
Abbildung 3.12. Beispiel einer nicht-konformen Oberfla¨chendiskretisierung bei Verwendung
eines ra¨umlichen Strukturmodells. Der rechte Detailausschnitt illustriert die Zuordnung und
Projektion eines Fluidknotens auf das na¨chstliegende Strukturelement.
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Wie beim Datentransfer fu¨r Balkenelemente werden fu¨r die U¨bertragung von Verschiebun-
gen von den Struktur- auf die Fluidknoten einerseits und die Aufteilung der Einzellasten
an den Fluidknoten auf die Strukturknoten andererseits die Formfunktionen der Struktur-
elemente verwendet. Diese Methode ist fu¨r beliebige Elementtypen anwendbar und eine
typische Vorgehensweise fu¨r die konsistente Aufteilung von Einzellasten auf Strukturkno-
ten im Rahmen von Finite-Elemente-Verfahren [71]. Die Anwendung der Formfunktionen
der Strukturdiskretisierung fu¨r den Last- und Verformungstransfer bei Problemen der
Fluid-Struktur-Interaktion stellt einen ha¨ufig verwendeten Ansatz dar. Er wurde in unter-
schiedlichen Arten u. a. von Pidaparti [84], Farhat [36] und Beckert [37] fu¨r aeroelastische
Anwendungen adaptiert.
Der erste Schritt bei der U¨bertragung der Austauschgro¨ßen zwischen einem Fluidkno-
ten P und dem Strukturnetz besteht in der Suche des dem Fluidknoten na¨chstliegenden
Strukturelementes. Fu¨r geometrisch komplexe Probleme mit einer großen Anzahl an Ober-
fla¨chenelementen kann diese Suche hinsichtlich der Rechenzeit sehr aufwa¨ndig werden,
weshalb effektive, parallelisierbare Algorithmen vorgeschlagen wurden [85]. Der na¨chste
Schritt besteht in der Projektion des Fluidknotens auf das Strukturelement und in der
Bestimmung der natu¨rlichen Elementkoordinaten (rP ;sP) des Projektionspunktes. Dies
ist im rechten Bild der Abbildung 3.12 veranschaulicht. Die dort gemachte Annahme von
dreieckigen Fluid-Elementen und viereckigen Strukturelementen auf der Kopplungsfla¨che
ist willku¨rlich und stellt keine Beschra¨nkung fu¨r die hier beschriebene Transfermethode
dar. Das Auffinden des Projektionspunktes (rP ;sP) fu¨hrt in Abha¨ngigkeit der Ordnung
der Formfunktionen des finiten Elementes auf ein nichtlineares Problem. Dieses kann mit
Hilfe eines problemangepassten Newton-Verfahrens gelo¨st werden [86].
Nach erfolgter Zuordnung kann nun die Verschiebung des Fluidknotens u aus den Ver-
schiebungen der Knoten des zugeordneten Strukturelementes U ele mit Hilfe der am Pro-
jektionspunkt ausgewerteten Matrix der Formfunktionen H(rP , sP) gema¨ß
u = H(rP , sP) U
ele (3.38)
interpoliert werden. Die Vorschrift fu¨r die Umwandlung der aerodynamischen Einzellast F
am CFD-Oberfla¨chenknoten in Knotenlasten P ele des zugeordneten Elementes kann mit
Hilfe der Bedingung der Gleichheit geleisteter Arbeiten (Gl. (3.6)) gefunden werden. Mit
der hier gu¨ltigen Identita¨t
F (H δU ele) ≡ (HT F ) δU ele (3.39)
ergibt sich durch den Vergleich der auf Fluid- und Strukturseite bei virtueller Verschiebung
geleisteten Arbeiten δWF und δWS
δWF = F δu = F H(rP , sP) δU
ele = H(rP , sP)
T F δU ele
!
= P ele δU ele = δWS (3.40)
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die Berechnungsvorschrift fu¨r den Vektor der Knotenlasten gema¨ß
P ele = H(rP , sP)
T F (3.41)
Diese Gleichung besagt, dass die Last an einem Knoten gerade durch Gewichtung der
aufzuteilenden, aerodynamischen Einzellast mit der im Projektionspunkt ausgewerteten
Formfunktion hi des jeweiligen Strukturknotens i berechnet wird. Die Summeneigen-
schaft
∑
hi=1 der in FE-Verfahren verwendeten Formfunktionen garantiert die Gleichheit
der Kra¨fte und Momente (Gl. (3.4) und (3.5)). Insgesamt ist damit ein konservativer Last-
und Verformungstransfer gewa¨hrleistet.
3.1.4 Verbesserung der Lastu¨bertragung bei unterschiedlichen Netzfeinheiten
Das beschriebene Verfahren zur U¨bertragung von aerodynamischen Lasten und Struktur-
verformungen erfu¨llt die Bedingungen eines konservativen Last- und Verformungstrans-
fers. Außerdem gewa¨hrleistet es einen lokalen Informationsaustausch zwischen Stro¨mungs-
und Strukturmodell bei sehr geringem Rechenaufwand. Daru¨ber hinaus bietet die U¨ber-
gabe einzelner CFD-Knoten und der an ihnen angreifenden Kra¨fte den Vorteil einer sehr
einfachen und flexiblen programmtechnischen Umsetzung des Datentransfers.
Ein auf der U¨bertragung von Einzelkra¨ften basierender Lasttransfer birgt jedoch Nachtei-
le, wenn Zellfla¨chen des Stro¨mungsgitters auf dem Kopplungsrand deutlich gro¨ßer sind als
die zugeordneten Strukturelemente. Dies wird im linken Bild der Abbildung 3.13 an einem
einfachen Beispiel demonstriert. Zuna¨chst wird dort die vom Stro¨mungslo¨ser berechnete
Fla¨chenlast u¨ber den Fluidzellen entsprechend der in Abschnitt 3.1.1 beschriebenen Me-
thode in konsistente Einzelkra¨fte an den CFD-Knoten umgerechnet. Diese werden dann
auf die Strukturknoten interpoliert. Der Gro¨ßenunterschied der Zellen auf Stro¨mungs-
und Strukturseite fu¨hrt zu dem Effekt, dass nicht alle Strukturknoten bei dieser Art des
Lasttransfers Beru¨cksichtigung finden. Die sich ergebende, sehr ungleichma¨ßige Vertei-
lung der Kra¨fte wird gerade bei du¨nnwandigen Strukturmodellen zu unphysikalischen
und ungleichma¨ßigen Verformungen fu¨hren. Durch die wechselseitige Beeinflussung von
Stro¨mung und Struktur in aeroelastischen Simulationen ko¨nnen jedoch selbst kleine Unre-
gelma¨ßigkeiten einer verformten Oberfla¨che eine signifikante Verfa¨lschung der numerischen
Ergebnisse verursachen.
Um die genannten Probleme zu verhindern, muss das Ziel des Datentransfers eine Lastver-
teilung an den Strukturknoten sein, die sich durch die direkte Integration der Fla¨chenlast
auf dem Strukturnetz ergeben wu¨rde. Diese zur Fla¨chenlast im Sinne von FE-Verfahren
konsistenten Strukturlasten wu¨rden den richtigen inneren Spannungszustand und damit
die im Rahmen der Diskretisierung korrekte Strukturlo¨sung gewa¨hrleisten.
Um dieses Ziel ohne Verzicht auf die Vorteile der U¨bertragung von Einzelkra¨ften vom
Stro¨mungs- auf das Strukturgitter zu erreichen, bietet sich folgende Vorgehensweise an:
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Flächenlast
Fluidnetz mit
konsistenten
Knotenkräften
Strukturnetz
mit Knoten-
kräften nach
Lastübertragung
Lastübertragung mit großen Fluidzellen:
Fluidnetz mit
Subknoten und
konsistenten
Knotenkräften
Flächenlast
Strukturnetz
mit Knoten-
kräften nach
Lastübertragung
Kräfte durch direkte
Lastintegration
Lastübertragung mit lokal unterteilten Fluidzellen:
Abbildung 3.13. Links: Ergebnis eines Lasttransfers von einem groben Fluidnetz auf ein feines
Strukturnetz. Rechts: Ergebnis eines Lasttransfers zwischen Fluid- und Strukturnetz nach lokaler
Unterteilung der Fluidzellen. Die gestrichelte Linie veranschaulicht die konsistenten Struktur-
kra¨fte nach direkter Integration der Fla¨chenlast auf dem Strukturnetz. Im gezeigten Beispiel
werden auf der Strukturseite lineare Formfunktionen verwendet.
 Vor der Berechnung der konsistenten CFD-Knotenkra¨fte fu¨r eine Zellfla¨che des Stro¨m-
ungsgitters wird die Zellfla¨che durch Einfu¨hrung von Subknoten in Subfla¨chen unter-
teilt.
 Durch die Rekonstruktionmethode des Stro¨mungslo¨sers oder durch Verwendung der
Approximation der Fla¨chenlasten u¨ber der Zellfla¨che (Gl. (3.12)) ko¨nnen die Span-
nungsvektoren an den Subknoten bestimmt werden.
 Zur Berechnung der konsistenten CFD-Knotenkra¨fte an den Original- und den Sub-
knoten wird in jeder Subzelle die in Abschnitt 3.1.1 beschriebene Methode angewendet.
 Fu¨r die U¨bertragung aller so bestimmten CFD-Einzellasten an Original- und Subkno-
ten auf das Strukturmodell werden ohne Modifikation die in Abschnitt 3.1.2 bzw. 3.1.3
dargestellten Verfahren verwendet.
Der Ablauf ist im rechten Bild der Abbildung 3.13 illustriert. Die Zellfla¨chen des Fluid-
netzes werden durch Einfu¨hrung von jeweils drei Subknoten in vier Subfla¨chen unterteilt.
Die Gro¨ße einer Subfla¨che ist so gewa¨hlt, dass sie kleiner ist als die Elemente des Struk-
turnetzes. Nach der U¨bertragung der CFD-Einzelkra¨fte an Original- und Subknoten auf
das Strukturmodell ergibt sich die durch Vektoren dargestellte Verteilung der Knoten-
lasten. Die gestrichtelte Linie ist die Verbindungslinie der Spitzen der Kraftvektoren, die
sich durch eine direkte Umwandlung der Fla¨chenlast in konsistente Strukturkra¨fte er-
geben wu¨rden. Der Vergleich der durch den Lasttransfer bestimmten Knotenlasten mit
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den durch direkte Integration berechneten, konsistenten Knotenlasten zeigt eine sehr gute
U¨bereinstimmung.
Mit der beschriebenen Vorgehensweise und einer ausreichend feinen Unterteilung der Zell-
fla¨chen des Stro¨mungsnetzes in Subfla¨chen la¨sst sich eine beliebig genaue Approximation
der konsistenten Strukturlasten auch bei großen Unterschieden der Netzfeinheiten garan-
tieren. Bei Verwendung von nichtlinearen Formfunktionen in den Strukturelementen muss
diese Unterteilung gegebenfalls sehr fein gewa¨hlt werden. Die Aufteilung der Zellfla¨chen
in Subfla¨chen geschieht nur lokal im Berechnungsschritt der konsistenten Kra¨fte an den
CFD-Knoten. Sie bedarf keiner A¨nderung der Gitterlogik des Fluidnetzes. Alle Teilschrit-
te erfu¨llen die Bedingungen Gl. (3.4)-(3.6) und erhalten daher die Konservativita¨t des
vorgeschlagenen Datentransfers.
3.2 Zeitliche Kopplung
In partitionierten Verfahren werden unabha¨ngige Lo¨ser fu¨r die diskretisierten Stro¨mungs-
und Strukturgleichungen gekoppelt, um Wechselwirkungen zwischen Fluid und Struktur
zu erfassen. Die Teilfeldlo¨ser werden dabei abwechselnd aufgerufen, um nach der U¨ber-
tragung der Austauschgro¨ßen am Kopplungsrand eine bestimmte Anzahl von Lo¨sungs-
schritten durchzufu¨hren. Die Abfolge der Lo¨seraufrufe, d. h. die zeitliche Synchronisation
der Einzelverfahren, hat einen entscheidenden Einfluss auf die Genauigkeit und Effizienz
des gekoppelten Verfahrens. Der Ablauf wird u. a. davon bestimmt, ob statische oder
dynamische Probleme der Fluid-Struktur-Wechselwirkung betrachtet werden. In den fol-
genden zwei Abschnitten werden nacheinander Kopplungsalgorithmen fu¨r stationa¨re und
instationa¨re Anwendungsfa¨lle beschrieben, die im vorliegenden partitionierten Verfahren
implementiert worden sind.
3.2.1 Kopplung der Teilfeldlo¨ser fu¨r statische, aeroelastische Anwendungen
Gegenstand statischer, aeroelastischer Simulationen ist die Berechnung der aeroelasti-
schen Gleichgewichtskonfiguration. In dieser Konfiguration heben sich die a¨ußeren, aero-
dynamischen Lasten und die inneren, elastischen Kra¨fte der Struktur gegenseitig auf. Die
Aufgabe eines partitionierten Verfahrens in einem solchen Anwendungsfall besteht in einer
iterativen Kopplung der fu¨r stationa¨re Probleme angepassten Teilfeldlo¨ser mit dem Ziel
der effizienten Bestimmung des Gleichgewichtszustandes des gekoppelten Systems. Dazu
bietet sich eine Staffelung der Lo¨seraufrufe im Sinne eines Block-Gauß-Seidel Verfahrens
an [5, 80, 93, 116]. Die diesem iterativen Verfahren zugrundeliegende Idee besteht in der
abwechselnden Berechnung des Gleichgewichts fu¨r jeweils ein Teilsystem, wa¨hrend die
Lo¨sung des anderen Teilsystems als konstant angesehen wird. Der Ablauf einer dieser Ite-
rationsvorschrift gehorchenden, gekoppelten Berechnung wird hier beschrieben. f (•), g(•)
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und h(•) symbolisieren dabei die gegebenfalls iterativen Operatoren zur Bestimmung der
stationa¨ren Stro¨mungslo¨sung bzw. Strukturlo¨sung und zur Berechnung des deformierten
Stro¨mungsnetzes:
1. Der Stro¨mungslo¨ser berechnet die stationa¨ren, aerodynamischen Lasten F (k+1) des
k+1-ten Iterationsschrittes in Abha¨ngigkeit des Stro¨mungsgitters X (k), welches auf
der Strukturlo¨sung U (k) des k -ten Iterationsschrittes basiert:
F (k+1) = f (X (k)) (3.42)
Dabei ist es nicht notwendig, den Stro¨mungslo¨ser nach jedem Aufruf bis zur Konver-
genz zu treiben. Zur Einsparung von Rechenzeit ist es in der praktischen Anwendung
des Iterationsverfahrens ausreichend, nur wenige Lo¨sungsschritte des Stro¨mungslo¨sers
durchzufu¨hren, um eine grobe Na¨herung der aerodynamischen Lasten F (k+1) zu finden.
2. Die aerodynamischen Lasten F (k+1) werden auf die Strukturknoten u¨bertragen und
die stationa¨re Strukturlo¨sung U (k+1) wird bestimmt:
U (k+1) = g(F (k+1)) (3.43)
3. Zur Verbesserung der Konvergenzeigenschaften des iterativen Verfahrens wird die
Strukturlo¨sung relaxiert:
U (k+1) = ωU (k+1) + (1− ω)U (k) (3.44)
4. Die relaxierte Strukturlo¨sung U (k+1) wird auf die Kopplungsfla¨che des Stro¨mungsgit-
ters u¨bertragen. Darauf basierend wird das Stro¨mungsgitter des na¨chsten Iterations-
schrittes, X (k+1), mit Hilfe des verwendeten Gitterdeformationsalgorithmus bestimmt:
X (k+1) = h(U (k+1)) (3.45)
5. Das Erreichen der aeroelastischen Gleichgewichtskonfiguration wird durch Vergleich
der Differenz der Strukturlo¨sungen zweier aufeinanderfolgender Iterationsschritte mit
einer Fehlerschranke  u¨berpru¨ft:
‖U (k+1) −U (k)‖ <  (3.46)
Ist die Bedingung erfu¨llt, wird die Iteration beendet. Andernfalls wird der Iterations-
za¨hler k um eins erho¨ht und der Iterationsablauf bei Schritt 1 fortgesetzt.
Die Konvergenz der beschriebenen, iterativen Berechnung gegen die aeroelastische Gleich-
gewichtskonfiguration kann bei Anwendungen auf Probleme der Tragflu¨gelaeroelastik un-
ter gewissen Bedingungen vorausgesetzt werden. Zu diesen Bedingungen geho¨rt, dass die
Anstro¨mgeschwindigkeit unterhalb der kritischen Geschwindigkeit der statischen Diver-
genz liegt. Außerdem darf keine ausgepra¨gte, nichtlineare Abha¨ngigkeit der aerodynami-
schen Lasten von der Strukturverformung vorliegen, wie z. B. beim Stro¨mungsabriss.
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In gekoppelten Berechnungen bei hohen Anstellwinkeln oder bei Anna¨herung an die kriti-
sche Geschwindigkeit kann die Konvergenz des Gauß-Seidel Verfahrens erheblich verzo¨gert
werden und die beno¨tigte Rechenzeit stark zunehmen. Die Wirkungsweise des fu¨r diese
Fa¨lle eingefu¨hrten Relaxationsschrittes wird in Abbildung 3.14 demonstriert. Dargestellt
sind dort die Konvergenz der Stro¨mungs- und der Strukturlo¨sung in einer gekoppelten, sta-
tiona¨ren Berechnung fu¨r den HIRENASD-Modellflu¨gel (s. Kap. 6) mit zwei unterschiedli-
chen Relaxationsparametern ω. Im Verlauf des Dichteresiduums des Stro¨munglo¨sers u¨ber
der Anzahl der Multigrid-Iterationsschritte im linken Bild erkennt man alle 60 Multigrid-
Schritte einen sprunghaften Anstieg, der auf die Vera¨nderung der umstro¨mten Flu¨gelkon-
figuration nach einem Kopplungsschritt hinweist. Im rechten Bild wird die Konvergenz
der Flu¨gelverformung im Verlauf der Gauß-Seidel Iteration anhand der Verschiebung der
Flu¨gelspitze utip u¨ber der Zahl der Iterationsschritte illustriert.
Die Verla¨ufe zeigen, dass ohne Relaxation (ω=1.0) die Strukturlo¨sung sehr lange braucht,
um zu konvergieren, und daru¨ber hinaus zwischen zwei aufeinanderfolgenden Iterati-
onsschritten stark springt. Dies schla¨gt sich in einer sehr langsamen Konvergenz der
Stro¨mungslo¨sung nieder. Eine Relaxation mit ω=0.25 hingegen la¨ßt die Strukturlo¨sung
in wenigen Iterationsschritten die Gleichgewichtslage erreichen und beschleunigt die Kon-
vergenz des Stro¨mungslo¨sers erheblich. Ein Relaxationsschritt in der Stro¨mungs-Struktur-
Iteration mit geeignet gewa¨hltem Parameter ω bewirkt somit eine erhebliche Effizienzstei-
gerung des Verfahrens fu¨r stationa¨re, aeroelastische Simulationen.
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Abbildung 3.14. Konvergenzverhalten einer gekoppelten Berechnung fu¨r das HIRENASD-
Modell (Kap. 6) in Abha¨ngigkeit des verwendeten Relaxationsparameters ω. Links: Verlauf des
Dichteresiduums des Stro¨mungslo¨sers. Alle 60 MG-Iterationsschritte beginnt ein neuer Zyklus
der Gauß-Seidel Iteration. Rechts: Verschiebung der Flu¨gelspitze u¨ber dem G-S Iterationsschritt.
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3.2.2 Kopplung der Teilfeldlo¨ser fu¨r dynamische, aeroelastische
Anwendungen
Die Lo¨sung eines dynamischen, aeroelastischen Problems mit einem partitionierten Ver-
fahren gelingt durch eine sich wiederholende, definierte Abfolge von Aufrufen der Teil-
feldlo¨ser in jedem physikalischen Zeitschritt. Die Mo¨glichkeiten solcher Abfolgen sind
sehr vielfa¨ltig und haben einen großen Einfluss auf Genauigkeit, Stabilita¨t und Effizi-
enz des gekoppelten Verfahrens [47,79,81]. Der allgemeine Ablauf der Lo¨seraufrufe, durch
den unterschiedliche Kopplungsvarianten in einem partitionierten Verfahren umgesetzt
werden ko¨nnen, wird im Folgenden beschrieben. Es wird angenommen, dass die Struk-
turlo¨sung U n , die aerodynamischen Lasten F n und das Stro¨mungsnetz X n zur Zeit tn
bekannt seien. Hier stellen fˆ (•) und gˆ(•) die Operatoren zur Bestimmung der instationa¨ren
Stro¨mungs- bzw. Strukturlo¨sung eines physikalischen Zeitschrittes dar. h(•) symbolisiert,
wie bei der stationa¨ren Kopplung, das Verfahren zur Bestimmung des ko¨rperangepassten,
deformierten Stro¨mungsgitters. Die gekoppelte Lo¨sung zur Zeit tn+1 kann dann folgen-
dermaßen berechnet werden, wobei der Iterationsza¨hler k nur bei iterativer Wiederholung
der Einzelschritte innerhalb des physikalischen Zeitschritts von Bedeutung ist:
1. Basierend auf bekannten Gro¨ßen wird eine Approximation der Strukturlo¨sung zur
Zeit tn+1 durch Extrapolation bestimmt. Eine noch nicht spezifizierte Extrapolations-
methode wird hier in symbolischer Form ausgedru¨ckt:
U˜
n+1
(k) = U
n + αU˙
n
(3.47)
2. Das Stro¨mungsnetz X n+1(k+1) wird der Strukturlo¨sung U˜
n+1
(k) angepasst. Zusa¨tzlich wer-
den die vom Stro¨mungslo¨ser beno¨tigten Gitterpunktsgeschwindigkeiten X˙
n+1
(k+1) unter
Beru¨cksichtigung der Erfu¨llung des geometrischen Erhaltungssatzes GCL berechnet:
X n+1(k+1) = h(U˜
n+1
(k) ) → X˙
n+1
(k+1) (GCL) (3.48)
3. Der Stro¨mungslo¨ser berechnet die Lo¨sung F n+1(k+1) in Abha¨ngigkeit des momentanen
Stro¨mungsnetzes X n+1(k+1) und dessen Gitterpunktsgeschwindigkeiten X˙
n+1
(k+1):
F n+1(k+1) = fˆ (X
n+1
(k+1), X˙
n+1
(k+1)) (3.49)
4. Nach dem Transfer der aerodynamischen Lasten auf die Strukturknoten kann die
Strukturlo¨sung U n+1(k+1) bestimmt werden:
U n+1(k+1) = gˆ(F
n+1
(k+1)) (3.50)
5. Bei Iteration der Kopplungsschritte 2.-4. im gleichen physikalischen Zeitschritt – im
Sinne einer starken Kopplung – kann die Strukturlo¨sung relaxiert werden:
U˜
n+1
(k+1) = ωU
n+1
(k+1) + (1− ω)U n+1(k) (3.51)
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6. Im Falle der Iteration wird die Konvergenz der Lo¨sung u¨berpru¨ft:
‖U n+1(k+1) −U n+1(k) ‖ <  (3.52)
Ist die Bedingung erfu¨llt, wird die Iteration beendet, und die Lo¨sung zur Zeit tn+1 ist
bestimmt. Andernfalls wird der Iterationsza¨hler k um eins erho¨ht und der Iterations-
ablauf bei Schritt 2 fortgesetzt.
Anhand des dargestellten, allgemeinen Ablaufs lassen sich die unterschiedlichen Arten
ha¨ufig verwendeter Kopplungsalgorithmen erla¨utern. Dabei wird in dieser Arbeit davon
ausgegangen, dass nur Stro¨mungs- und Strukturverfahren mit impliziter Zeitintegration
zum Einsatz kommen. Werden auf einer Seite auch explizite Formulierungen verwendet,
muss dies in die Betrachtung und Bewertung der Kopplungsmethode einfließen.
Werden in jedem physikalischen Zeitschritt nur die Schritte 2 bis 4 ohne Iteration durch-
gefu¨hrt, spricht man von einer schwachen oder losen Kopplung der Teilfeldlo¨ser. Bei einer
losen Kopplung wird entweder auf die Erfu¨llung der kinematischen oder der dynamischen
Randbedingungen zum Zeitpunkt tn+1 am Kopplungsrand verzichtet, je nachdem, ob
zuerst der Stro¨mungs- oder der Strukturlo¨ser aufgerufen wird. Dieser Effekt kann physi-
kalisch als Zeitversatz von einem Zeitschritt zwischen Stro¨mungs- und Strukturlo¨ser inter-
pretiert werden. Er resultiert in einem sich im Laufe einer Berechnung akkumulierenden
Fehler hinsichtlich der an der Mediengrenze u¨bertragenen Energie. Numerisch betrachtet
reduziert sich die Ordnung des Gesamtverfahrens auf 1, auch wenn die Zeitintegrations-
schemata der Teilfeldlo¨ser von zweiter Ordnung genau sind [81].
Der Vorteil des minimalen Rechenzeitbedarfs der losen Kopplung wird durch den Nach-
teil aufgehoben, dass selbst bei Kopplung unbedingt stabiler, impliziter Einzelverfahren
das Gesamtverfahren nur bedingt stabil ist. Um numerische Instabilita¨ten zu vermeiden,
mu¨ssen daher teilweise sehr kleine Zeitschrittweiten und deshalb sehr viele Zeitschritte in
Kauf genommen werden [39]. Fu¨r die praktische Anwendung ist dies kaum akzeptabel,
weil insbesondere fu¨r komplexe Probleme der Fluid-Struktur-Interaktion eine zuverla¨ssi-
ge Abscha¨tzung des Stabilita¨tsgebietes eines lose gekoppelten, partitionierten Verfahrens
nicht verfu¨gbar ist. Die Verwendung der losen Kopplung birgt also immer eine hohe Ge-
fahr der Vermischung von numerischen und physikalischen Instabilita¨ten.
Eine deutliche Verbesserung der numerischen Eigenschaften des lose gekoppelten Ver-
fahrens kann erzielt werden, wenn in Schritt 1 eine gut gewa¨hlte Pra¨diktion der Struk-
turlo¨sung verwendet wird. Der Pra¨diktor muss so konstruiert werden, dass die zeitliche
Ordnung des Gesamtverfahrens die zeitliche Ordnung der Einzelverfahren erha¨lt und sich
das Stabilita¨tsgebiet des Verfahrens vergro¨ßert. Zu diesem Zweck muss die fu¨r die Pra¨dik-
tion eingesetzte Extrapolationsmethode auf die Integrationsschemata des Stro¨mungs- und
des Strukturverfahrens abgestimmt werden. Die dabei zugrundeliegende Anforderung ist
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die Minimierung des durch den Kopplungsablauf bedingten Fehlers beim Energietrans-
fer [44–46]. Eine Extrapolation der Strukturlo¨sung la¨ßt sich in der Vorschrift
U˜
n+1
(k) = U
n + α∆tnU˙
n
+ β∆tn−1U˙
n−1
(3.53)
zusammenfassen. α und β mu¨ssen dann entsprechend den oben formulierten Bedingungen
an die Integrationsverfahren der Teilfeldlo¨ser angepasst werden.
In der vorliegenden Arbeit wird daru¨ber hinaus ein weiterer Ansatz verwendet, der als
Pra¨diktor-Korrektor-Verfahren interpretiert werden kann. Statt der Strukturlo¨sung wer-
den in Schritt 1 zuna¨chst die aerodynamischen Lasten extrapoliert. Mit diesen Lasten wer-
den die Strukturgleichungen gelo¨st und somit die Approximation der Strukturlo¨sung U˜
n+1
(k)
bestimmt. Danach werden die Schritte 2 bis 4 durchgefu¨hrt. Diese Vorgehensweise beinhal-
tet einen zweimaligen Aufruf des Strukturlo¨sers (Schritt 1 und 4) innerhalb eines physika-
lischen Zeitschritts. Bei Verwendung von Strukturmodellen mit einer geringen Anzahl von
Freiheitsgraden bedeutet dies im Vergleich zum losen Kopplungsschema ohne Korrektor-
Schritt jedoch keine signifikante Erho¨hung der Rechenzeit.
Eine Wiederholung der Schritte 1 bis 6 innerhalb eines physikalischen Zeitschritts bis zur
Erfu¨llung der Konvergenzbedingung Gl. (3.52) stellt eine Block-Gauß-Seidel Iteration mit
Relaxation dar. Sie erlaubt die gleichzeitige Lo¨sung der impliziten Gleichungen der Teil-
felder und der Kopplungsrandbedingungen in jedem Zeitschritt. Dies bedeutet, dass die
Iteration eine U¨bergabe der Austauschgro¨ßen am Kopplungsrand auf dem Zeitniveau n+1,
d. h. ohne Zeitversatz, bewirkt und deshalb eine starke Kopplung ermo¨glicht. In [40,47,87]
wird durch numerische Versuche bzw. mathematische Analysen nachgewiesen, dass die
starke Kopplung eine zeitliche Beschra¨nkung des Energiefehlers an der Mediengrenze
gewa¨hrleistet. Dadurch werden im Vergleich zur losen Kopplung deutlich gro¨ssere Zeit-
schritte ohne Genauigkeitsverlust und ohne das Auftreten numerischer Instabilita¨ten
mo¨glich. Zwar beschleunigt die Verwendung eines Relaxationsschrittes (Gl. (3.51)) die
Konvergenz der Iteration, die mehrfache Wiederholung der Stro¨mungslo¨sung in jedem
Zeitschritt la¨ßt jedoch die fu¨r eine stark gekoppelte Berechnung notwendige Rechenzeit
sehr groß werden. Daher bieten lose gekoppelte Verfahren mit geeignet gewa¨hltem Pra¨dik-
tionsschritt gerade fu¨r sehr große und geometrisch komplexe Probleme eine numerisch
vertretbare und hinsichtlich der Rechenzeit vorteilhafte Alternative.
In dem im Rahmen der vorliegenden Arbeit implementierten, partitionierten Verfahren
ist eine allgemeine Abfolge der Aufrufe des Stro¨mungs- und des Strukturlo¨sers entspre-
chend den Schritten 1 bis 6 umgesetzt worden. Durch Eingabeparameter ko¨nnen die oben
beschriebenen, unterschiedlichen Kopplungsalgorithmen aktiviert werden. Fu¨r die in den
Kapiteln 4 und 6 dokumentierten, instationa¨ren Ergebnisse ist aufgrund der guten Erfah-
rung jedoch nur das oben beschriebene, lose Kopplungsverfahren mit Pra¨diktor-Korrektor-
Schritt eingesetzt worden.
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3.3 Organisation des Kopplungsmoduls ACM
Ein Ziel dieser Arbeit ist, das aeroelastische Verfahren SOFIA modular zu gestalten. Dies
bedeutet, dass die im Sinne eines partitionierten Ansatzes gekoppelten Lo¨sungsverfahren
fu¨r die Gas- und die Strukturdynamik mit geringem Programmieraufwand austauschbar
sein sollen. Hintergrund dieses Bestrebens ist, dass neben dem strukturierten Verfah-
ren FLOWer zuku¨nftig auch unstrukturierte Lo¨ser wie QUADFLOW [88] oder TAU [53]
in SOFIA eingebunden werden sollen. Daru¨ber hinaus soll eine hohe Flexibilita¨t hinsicht-
lich des Einsatzes unterschiedlicher Strukturlo¨ser erreicht werden.
Zum Zweck des modularen Aufbaus von SOFIA ist das Aeroelastic Coupling Modu-
le (ACM) konzipiert worden. Wie in Abbildung 3.15 dargestellt ist, wird es als Programm-
modul zwischen die zu koppelnden Stro¨mungs- und Strukturlo¨ser eingebracht. Das ACM
kombiniert die Funktionen des ra¨umlichen und zeitlichen Datentransfers und kommuni-
ziert dabei mit den Teilfeldlo¨sern u¨ber sehr allgemein gehaltene Schnittstellen. Die in den
beiden vorhergehenden Abschnitten beschriebenen Verfahren zur ra¨umlichen und zeitli-
chen Kopplung sind dazu bewusst so gewa¨hlt worden, dass sich der Informationstransfer
mit einem Minimum an u¨bertragenen Daten bewerkstelligen la¨ßt und gleichzeitig fu¨r un-
terschiedliche Teilfeldlo¨ser allgemein gu¨ltig ist. Die fu¨r den Datentransfer beno¨tigten und
in Abbildung 3.15 an den Schnittstellen eingetragenen Variablen und Felder werden im
Folgenden beschrieben:
 t n und t npone stellen die physikalischen Zeiten des Zeitniveaus n und n+1 dar. n+1
entspricht dem aktuell zu berechnenden Zeitniveau.
 isubiter ist eine Steuervariable, die vom ACM an die Lo¨ser u¨bergeben wird, um
eine Wiederholung des physikalischen Zeitschritts zum Zweck einer Unteriteration zu
bewirken.
 load (CFD↔ACM) ist ein Feld, in dem in beliebiger Reihenfolge die Koordinaten,
Kraftvektoren und Kennzeichnungen fu¨r jeden CFD-Oberfla¨chenknoten gespeichert
sind. Bei Ru¨ckgabe vom ACM sind die Koordinaten mit den neuen Koordinaten ent-
sprechend der verformten Oberfla¨che des Zeitniveaus n+1 u¨berschrieben.
 rhs (ACM→CSD) beinhaltet die rechte Seite der Bewegungsgleichungen.
 defo (CSD→ACM) beinhaltet den Lo¨sungsvektor der generalisierten FE-Knoten-
verschiebungen
Das Funktionsprinzip des ACM soll anhand des vereinfachten Programmablaufplans
in Abbildung 3.15 erla¨utert werden:
1. Nach Beendigung der Initialisierung beginnt der Stro¨mungslo¨ser die zentrale Zeit-
schleife. Basierend auf der aktuellen Stro¨mungslo¨sung berechnet er die Knotenkra¨fte
an den CFD-Oberfla¨chenknoten und speichert sie einschließlich der Knotenkoordina-
ten im Feld load. Das ACM wird aufgerufen und zusammen mit den physikalischen
Zeiten t n und t npone wird das Feld load u¨bergeben.
68 3 Fluid-Struktur-Kopplung
2. Im Kopplungsmodul berechnet die Routine map cfd-csd aus den CFD-Knotenkra¨ften
im Feld load die konsistenten FE-Knotenkra¨fte unter Anwendung des Verfahrens
aus Abschnitt 3.1 und speichert sie im Feld rhs.
3. Im ACM entscheidet die Routine couple in Abha¨ngigkeit des Schalters isubiter
ob die Strukturlo¨sung im Sinne eines losen Kopplungsschemas extrapoliert wird oder
ob eine Unteriteration ausgefu¨hrt wird (vergl. Abs. 3.2). Dementsprechend wird das
Feld rhs als rechte Seite des Zeitniveaus n oder n+1 an den Strukturlo¨ser u¨bergeben.
4. Der Strukturlo¨ser wird vom ACM aufgerufen und fu¨hrt fu¨r die u¨bergebene rechte
Seite rhs einen Lo¨sungsschritt durch. Die Lo¨sung fu¨r die Knotenverschiebungen wird
in dem Feld defo an das ACM zuru¨ck gegeben.
5. In der Routine map csd-cfd wird die Strukturlo¨sung fu¨r das Zeitniveau n+1 zur Be-
rechnung der neuen CFD-Oberfla¨che verwendet (vergl. Abs. 3.1). Die neuen Positi-
onen der CFD-Oberfla¨chenknoten werden in das Feld load geschrieben und an den
Stro¨mungslo¨ser u¨bergeben. Ebenfalls u¨bergeben wird die Steuervariable isubiter.
6. Ein Gitterdeformationsalgorithmus berechnet das CFD-Netz basierend auf den neuen
Positionen der Oberfla¨chenknoten. Der Stro¨mungslo¨ser kann nun die Lo¨sung fu¨r das
Zeitniveau n+1 berechnen.
7. In Abha¨ngigkeit von isubiter wiederholt der Stro¨mungslo¨ser den aktuellen Zeitschritt
oder fa¨hrt mit dem na¨chsten Zeitschritt fort.
Dieser Ablauf ist stark vereinfacht dargestellt. Insbesondere die Routine fu¨r die zeitliche
Synchronisation couple umfasst einen erheblichen logischen Aufwand, um die richtigen
Zuordnungen der Last- und Lo¨sungsfelder zu den jeweiligen Zeitniveaus in Abha¨ngig-
keit des Kopplungsschemas zu gewa¨hrleisten. Die vereinfachte Darstellung hilft aber,
dass Prinzip des ACM zu verdeutlichen: Die Teilfeldlo¨ser fu¨r die Stro¨mungs- und die
Strukturdynamik bedu¨rfen keiner Modifikation fu¨r die Einbindung in SOFIA. Sa¨mtliche
kopplungsrelevanten Vorga¨nge werden vom ACM ausgefu¨hrt und koordiniert. Die Kom-
munikation zwischen den Lo¨sern findet ausschließlich u¨ber das Kopplungsmodul statt, so
dass Struktur- und Stro¨mungslo¨ser vo¨llig unabha¨ngig voneinander in das Verfahren ein-
gebunden werden ko¨nnen.
Das ACM liegt als Routinenbibliothek vor. Ist der Quellcode der Teilfeldlo¨ser vorhan-
den, ko¨nnen die Aufrufe auf Programmlevel erfolgen und SOFIA kann als ein einheitli-
ches ausfu¨hrbares Programm compiliert werden. Alternativ ist eine Skript-basierte An-
steuerung denkbar, wobei Stro¨mungslo¨ser, Strukturlo¨ser und ACM als eigensta¨ndige Pro-
grammkomponenten gehandhabt werden.
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Abbildung 3.15. Kopplung eines Stro¨mungslo¨sers und eines Strukturlo¨sers unter Verwendung
des Aeroelastic Coupling Module (ACM). An den Schnittstellen sind die Namen der u¨bergebenen
Variablen und Felder und die Richtung ihrer U¨bergabe eingetragen. Die interne Programmstruk-
tur der drei Komponenten ist stark vereinfacht dargestellt.

4Statische und dynamische Validierung an einem
gepfeilten Tragflu¨gel im Unterschall
Die Validierung eines numerischen Verfahrens setzt immer die Verfu¨gbarkeit vollsta¨ndig
dokumentierter, experimenteller Messergebnisse voraus, mit deren Hilfe durch Vergleich
auf die Zuverla¨ssigkeit berechneter Ergebnisse geschlossen werden kann. Vor diesem Hin-
tergrund sind am Institut fu¨r Leichtbau (ilb) der RWTH Aachen im Teilprojekt B7 (ab
2005: B9) des Sonderforschungsbereiches SFB 401 sukzessive, u¨ber mehrere Fo¨rderperi-
oden verteilt, Flu¨gelmodelle mit unterschiedlichen Eigenschaften fu¨r subsonische, aero-
elastische Versuche konstruiert, qualifiziert und im Windkanal getestet worden [89–91].
Die dabei ermittelten Daten fu¨r einen flexiblen Rechteckflu¨gel sind schon mehrfach fu¨r
Verfahrensvalidierungen verwendet worden [49,50,92,93].
In der vorliegenden Arbeit wird ein im Rahmen dieser Messkampagnen getesteter Pfeil-
flu¨gel betrachtet. Dieser weist neben dreidimensionalen Effekten im Stro¨mungsfeld auch
die bei gepfeilten Flu¨geln typische, kinematische Kopplung zwischen Biegeverformung und
lokalem Anstellwinkel auf. Die Messungen im deutsch-niederla¨ndischen Windkanal Low-
Speed-Tunnel (DNW-LST) in Emmeloord (NL) umfassten die Ermittlung aeroelastischer
Gleichgewichtslagen in statischen Versuchen und die Erfassung der Systemda¨mpfung und
dynamischer Flu¨gelreaktionen bei Ausschwingversuchen [90].
Im Folgenden werden zuna¨chst das Windkanalmodell und dessen numerische Modellie-
rung beschrieben. Anschliessend werden die Ergebnisse statischer Berechnungen mit den
experimentellen Daten verglichen. Im letzten Abschnitt wird das Ausschwingverhalten
des Flu¨gels bei unterschiedlichen Anstro¨mbedingungen untersucht und sowohl im Zeit-
als auch im Frequenzbereich den Windkanalergebnissen gegenu¨ber gestellt.
4.1 Beschreibung des Windkanalmodells
Das in Abbildung 4.1 dargestellte, in Holm-Rippenbauweise aufgebaute Windkanalmodell
hat eine ru¨ckwa¨rtige Pfeilung von 34o , eine Halbspannweite von 1500mm und eine Pro-
filtiefe von 333mm, entsprechend einer Flu¨gelstreckung von Λ=9. Die Kontur der an-
stro¨mungsparallelen Querschnitte entspricht dem Referenzprofil des SFB 401 (BAC 3-
11/RES/30/21 [94]). Die beim Entwurf und der Konstruktion des Modells zu beru¨ck-
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Abbildung 4.1. Aufbau des gepfeilten Windkanalmodells (ilb [95])
sichtigenden Anforderungen beinhalteten eine große, elastische Deformation in Biegung
und Torsion, niedrige Eigenfrequenzen, eine geringe, strukturelle Da¨mpfung und die Frei-
heit von aeroelastischen Instabilita¨ten im Bereich der im DNW-LST erreichbaren An-
stro¨mungsgeschwindigkeiten von bis zu 80m/s. Die Einhaltung von A¨hnlichkeitsbedin-
gungen zu einem realen Flu¨gel wurde nicht gefordert.
Die mechanischen Lasten des Flu¨gels werden durch einen mehrfach geschlitzten Alu-
miniumholm aus Fortal 7075-T6 aufgenommen. Die Wahl eines geschlitzten Tra¨gerquer-
schnittes erlaubt eine weitgehend unabha¨ngige Anpassung der Schlagbiegungs-, Schwenk-
biegungs- und Torsionssteifigkeit. Der Holm ist innerhalb des Modells so positioniert, dass
u¨ber die gesamte Spannweite die Tra¨gerachse, welche auch gleichzeitig die Schwereach-
se des Flu¨gels bildet, bei 40% der lokalen Profiltiefe liegt. Entlang des Holms sind zur
Profilierung des Flu¨gels 26 Rippen aus 1mm dickem Aluminium im Abstand von jeweils
60mm aufgeschoben und mit dem Holm verklebt. Die Zwischenra¨ume sind mit Polystyren-
Schaum aufgefu¨llt und verspachtelt. Trotz der Dehnfa¨higkeit der fu¨r die Fu¨llung verwen-
deten Materialien verdoppelt sich die Torsionssteifigkeit durch diese Maßnahme, wa¨hrend
die Biegesteifigkeit unbeeinflusst bleibt [96]. Das Gesamtgewicht des profilierten Teils des
Modellflu¨gels betra¨gt 8.56kg.
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Neben 10 Beschleunigungsaufnehmern fu¨r die Erfassung der Flu¨geldynamik sind auf dem
Holm an 18 spannweitigen Positionen DMS-Halbbru¨cken zur Bestimmung lokaler Struk-
turdehnungen aufgrund von Biegung angebracht. An weiteren 16 Stellen wurden DMS-
Vollbru¨cken appliziert, welche weitgehend entkoppelt auf Torsion ansprechen. Im Rahmen
der Laborqualifikation des Modells sind Umrechnungsmatrizen ermittelt worden, mit de-
nen aus den lokalen Dehnungen die Flu¨gelverformung durch Biegung und Torsion re-
konstruiert werden kann. Diese indirekte DMS-Methode ist relativ aufwa¨ndig und birgt
aufgrund einer langen Messkette die Gefahr von Ungenauigkeiten. Eine direkte, optische
Methode zur Deformationsmessung stand im Rahmen der Windkanalversuche noch nicht
zur Verfu¨gung.
Zur Charakterisierung des sich um den Flu¨gel aufbauenden Stro¨mungsfeldes wurden bei
60% Halbspannweite und 92% Halbspannweite (s. Abb. 4.1) 8mm dicke Integralrippen
zur Aufnahme von jeweils 13 miniaturisierten in-situ Druckaufnehmern fu¨r gu¨nstiges
U¨bertragungsverhalten bei instationa¨ren Messungen installiert. Eine piezoelektrische 6-
Komponenten-Waage, an welcher der Flu¨gel mittels eines steifen Adapters unterhalb der
Kanalwand angebracht war, diente der Messung der Einspannreaktionen. Eine vollsta¨ndi-
ge U¨bersicht u¨ber die Daten, Instrumentierung und Qualifikation des Modellflu¨gels findet
sich in [90,95,96].
4.2 Numerisches Modell
Modellierung der Struktur
Die Struktur des Pfeilflu¨gels wird mit 410 der in Kapitel 2.3 beschriebenen Timoshenko-
Balkenelemente und 411 Knoten modelliert. Dabei werden sowohl der Holm als auch die
Rippen beru¨cksichtigt, wie in Abbildung 4.2 (linkes Bild) dargestellt ist. Alle Knoten, die
auf der Kanalwand liegen, das heißt alle Knoten der ersten Rippe und der erste Knoten
des Holms, werden als fest eingespannt betrachtet.
Die Rippen, die jeweils mit 10 Elementen diskretisiert sind und als sehr leicht und sehr steif
angenommen werden, dienen einer den Verha¨ltnissen am realen Flu¨gelmodell nachempfun-
denen Kraft- und Verformungsu¨bertragung zwischen der aerodynamischen Oberfla¨che und
dem tragenden Holm. Dementsprechend findet in diesem Anwendungsbeispiel der gesam-
te Informationstransfer zwischen dem Stro¨mungs- und dem Strukturlo¨ser ausschließlich
u¨ber die zu den Rippen geho¨renden FE-Knoten statt. Dies steht im Gegensatz zu anderen
Beispielen mit Balken-basierten Strukturmodellen, in denen eine orthogonale Projektion
von den CFD-Oberfla¨chenknoten auf die FE-Knoten des entlang der Flu¨gelachse aufge-
bauten Balkenmodells durchgefu¨hrt wird (siehe auch Kap. 5 (S. 95) und Kap. 6 (S. 137)).
Die entsprechend der Verformung des Balkenmodells deformierte Flu¨geloberfla¨che und
die U¨bertragung der aerodynamischen Lasten auf die FE-Knoten der Rippen ist in Ab-
bildung 4.2 (rechtes Bild) fu¨r einen der gerechneten Fa¨lle illustriert. Der verha¨ltnisma¨ßig
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Abbildung 4.2. Aufbau des numerischen Strukturmodells (Balkenmodell) mit Holm- und Rip-
penelementen (links) und ein Beispiel fu¨r den Last-Verformungstransfer (rechts).
große Aufwand bei der Modellierung des Last- und Verformungstransfers im vorliegenden
Fall wird durch besser mit den experimentellen Daten u¨bereinstimmende numerische Er-
gebnisse gerechtfertigt [51].
Die den Holm repra¨sentierenden FE-Elemente sind entlang der 40%-Linie des Flu¨gels an-
geordnet. In dieser Linie fallen die Schwereachse, die Achse der lokalen Biegezentren und
die elastische Achse (im Sinne der Verbindungslinie aller lokalen Schubmittelpunkte) des
realen Modellflu¨gels zusammen. Es wird bei dem betrachteten Modell also kein Gebrauch
von der Eigenschaft des verwendeten Balkenelementes gemacht, unterschiedliche Achs-
lagen erfassen zu ko¨nnen. Sa¨mtliche in Laborversuchen am ilb ermittelten und analytisch
aus Holmabmessungen bestimmten Strukturdaten des vollsta¨ndigen Modellflu¨gels werden
im FE-Modell in den Holm-Elementen konzentriert. Dadurch enthalten die Steifigkeits-
und Tra¨gheitswerte dieser Elemente gegebenenfalls neben Anteilen des Holmes selber auch
die Anteile aus den Rippen, der Schaumfu¨llung und der Instrumentierung. Die im nume-
rischen Modell fu¨r die Holm-Elemente verwendeten Strukturdaten sind in Tabelle 4.1
aufgelistet und [95] beziehungsweise [51] entnommen. Sie werden entlang der Spannwei-
te als konstant angenommenen. Zu bemerken ist, dass die la¨ngenbezogene Masse ρA(ρ)
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Materialdaten des Holms (Fortal 7075-T6)
E G ν ρ
[N/m2] [N/m2] [−] [kg/m3]
7.1·1010 2.649·1010 0.34 2800.0
Steifigkeitsdaten des Flu¨gelmodells
GIT EIyy EIzz EA(e) GA(e)
[Nm2] [Nm2] [Nm2] [N] [N]
1.0706·103 5.4743·104 3.5695·103 7.8301·107 2.9217·107
Tra¨gheitsdaten des Flu¨gelmodells
ρA(ρ) ∗) ρIxx ∗) ρIyy ρIzz
[kg/m] [kgm] [kgm] [kgm]
5.1382 1.035·10−2 2.159·10−3 1.408·10−4
Tabelle 4.1. U¨bersicht u¨ber die fu¨r das FE-Modell verwendeten Material- und Strukturdaten
des Pfeilflu¨gels. Die mit ∗) gekennzeichneten Werte sind durch Abgleich der Eigenfrequenzen
bestimmt worden [51,95]. Alle Daten werden als konstant entlang des Holmes angenommen.
und das die Torsionsschwingung bestimmende la¨ngenbezogene Torsionsmassentra¨gheits-
moment ρIxx nur indirekt bestimmt werden konnten. Dies geschah durch Anpassung dieser
Werte mit dem Ziel, die Eigenfrequenzen des numerischen Modells an die entsprechenden
Werte des Modellflu¨gels anzugleichen.
Das sich mit den genannten Strukturdaten ergebende Eigenverhalten des Balkenmodells
ist in Abbildung 4.3 fu¨r die ersten vier Eigenformen dokumentiert. Zum Vergleich sind
neben den numerisch ermittelten auch die im Labor bestimmten Eigenfrequenzen auf-
gefu¨hrt. Aus Gru¨nden der Vollsta¨ndigkeit sind daru¨ber hinaus auch die im Labor be-
stimmten Da¨mpfungsgrade angegeben. Eine strukturelle Da¨mpfung ist im numerischen
Modell jedoch nicht beru¨cksichtigt. Fu¨r die gezeigte Abbildung sind die Eigenformen des
Balkenmodells mit Hilfe der Algorithmen des Verformungstransfers auf die Flu¨gelober-
fla¨che des CFD-Netzes projiziert worden.
Aus Gru¨nden der angestrebten Kompaktheit der Darstellung des Aufbaus und der Eigen-
schaften des Strukturmodells wird in dieser Arbeit auf Unsicherheiten in der Modellierung
des Flu¨gels nicht na¨her eingegangen. Dazu za¨hlen Unsicherheiten hinsichtlich der Lage der
elastischen Achse, des Einflusses der nicht senkrecht zum Holm angeordneten Rippen oder
der schra¨gen Einspannung des Holmes in den Adapter der Waage. Das hier pra¨sentierte
Strukturmodell basiert auf umfangreichen Untersuchungen, die in [97] und [51] dokumen-
tiert sind.
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Abbildung 4.3. Eigenformen/-frequenzen und Da¨mpfungsgrade des Flu¨gels. Die numerischen
Eigenfrequenzen (Sim.) sind den experimentell ermittelten Werten (Exp.) gegenu¨ber gestellt.
Die Eigenformen des Balkenmodells sind auf die Flu¨geloberfla¨che des CFD-Netzes projiziert.
Stro¨mung
Zur Berechnung der Umstro¨mung des Pfeilflu¨gels ist ein Rechennetz mit einer C-O-
Topologie generiert worden, dessen Fernfeldra¨nder in alle Raumrichtungen 20 Profiltiefen
Abstand von der Flu¨geloberfla¨che aufweisen. In Testrechnungen hat sich heraus gestellt,
dass ohne die Beru¨cksichtigung der Flu¨gelgrenzschicht, zum Beispiel durch Lo¨sung der
Euler-Gleichungen, Abweichungen der Auftriebs- oder Momentenbeiwerte von experimen-
tellen Ergebnissen von bis zu 15% auftreten ko¨nnen [27]. Eine mo¨glichst genaue Reproduk-
tion der im Windkanal gemessenen Werte fu¨r die aerodynamischen Lasten oder die damit
verbundenen Flu¨gelverformungen setzt daher die Lo¨sung der RANS-Gleichungen und die
Verwendung von Haftrandbedingungen an der Flu¨geloberfla¨che voraus. Eine der ra¨umli-
chen Auflo¨sung von Wandgrenzschichten angemessene Anzahl von Gitterpunkten wurde
gewa¨hlt, wobei der dimensionslose Wandabstand des ersten Gitterpunktes y+ Werte um
1 annimmt. Insgesamt ist die Flu¨geloberfla¨che mit 185 Zellen in Umfangsrichtung und 35
Zellen in spannweitiger Richtung diskretisiert. Die Zahl der Gitterpunkte im Netz bela¨uft
sich auf 760000. Alle hier pra¨sentierten, statischen und dynamischen Berechnungen sind
mit dem Turbulenzmodell nach Spalart und Allmaras (im Folgenden mit SA abgeku¨rzt)
durchgefu¨hrt worden. Dabei wurde aufgrund fehlender Informationen u¨ber die mit dem
Anstellwinkel und der Anstro¨mungsgeschwindigkeit variierende Transitionslage eine voll
entwickelte turbulente Stro¨mung in den Simulationen angenommen.
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4.3 Statische aeroelastische Validierung
Die im DNW-LST in Emmeloord durchgefu¨hrten Windkanalversuche beinhalteten stati-
sche Versuche zur Bestimmung der aeroelastischen Gleichgewichtslagen des Modellflu¨gels
bei unterschiedlichen Anstro¨mungsbedingungen und darauf aufbauend dynamische Aus-
schwingversuche. Im Rahmen der statischen Versuche wurde zuna¨chst fu¨r eine eingestellte
Anstro¨mbedingung durch Variation des Anstellwinkels des Flu¨gels an der Kanalwand, d. h.
des Wurzelanstellwinkels αW , die Einstellung gesucht, bei der der Gesamtauftrieb des sich
verformenden Flu¨gels verschwindet. Der auf diese Art bestimmte Wurzelanstellwinkel des
Nullauftriebs (αW ,0) stellte dann den Referenzanstellwinkel dar, von dem ausgehend in
2o-Schritten ein relativer Anstellwinkel von αW ,rel=-2
o bis αW ,rel=12
o eingestellt wur-
de. Die Experimente umfassten Messungen bei Anstro¨mgeschwindigkeiten von 25m/s bis
75m/s.
Die im Rahmen dieser Versuche ermittelten aerodynamischen Lasten, Flu¨gelverformungen
und Druckdaten sollen im Folgenden verwendet werden, um die numerischen Ergebnis-
se des vorliegenden, aeroelastischen Verfahrens zu validieren. Dazu werden neben dem
Druckbeiwert cp folgende Gro¨ßen zum Vergleich heran gezogen:
Fy : Resultierende, aerodynamische Kraft in Richtung der y-Achse des flu¨gelfesten
Strukturkoordinatensystems (vergl. Abb. 4.2). Aufgrund dieser Definition ist Fy
nicht identisch mit der normal zur Anstro¨mungsrichtung stehenden Auftriebskraft.
cy ist der zugeordnete, dimensionslose Kraftbeiwert.
Mx ,0: x -Komponente des resultierenden, aerodynamischen Momentes um den Ursprung
des flu¨gelfesten Strukturkoordinatensystems (vergl. Abb. 4.2). Im Bezug auf die
Struktur ist dieses Moment das resultierende Wurzeltorsionsmoment. cm,x ,0 ist der
zugeordnete, dimensionslose Momentenbeiwert.
uy : Lokale Verschiebung der Balkenachse in Richtung der y-Achse des flu¨gelfesten
Strukturkoordinatensystems. Diese Gro¨ße repra¨sentiert die Schlag-Biegeverform-
ung des Flu¨gels und stellt, entlang der Balkenachse aufgetragen, die Biegelinie
dar. uy,tip ist der Wert der Verschiebung an der Flu¨gelspitze.
φx : Lokaler, struktureller Torsionswinkel. φx ,tip ist der Wert des Torsionswinkels an
der Flu¨gelspitze.
Zur Validierung sind fu¨r drei Anstro¨mungsgeschwindigkeiten (V∞=45m/s, 65m/s, 75m/s)
fu¨r jeweils 8 Wurzelanstellwinkel αW statische, aeroelastische Berechnungen durchgefu¨hrt
worden. Eine vollsta¨ndige Liste der verwendeten und exakt den experimentellen Werten
entsprechenden Anstro¨mparameter findet sich in Anhang C (S. 187). Dort sind auch die
geometrischen Referenzdaten zur Berechnung der dimensionslosen Kraft- und Momenten-
beiwerte cy beziehungsweise cm,x ,0 aufgefu¨hrt.
In den Simulationen wurde das in Kapitel 3.2 beschriebene iterative Lo¨sungsverfahren an-
gewandt. Dabei ist zur Einsparung von Rechenzeit auf die vorherige Berechnung der Um-
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stro¨mung des unverformten Flu¨gels als Startbedingung fu¨r die gekoppelte Berechnung ver-
zichtet worden. Dementsprechend starteten die Multigrid-Iterationen des Stro¨mungslo¨sers
von einem mit den Anstro¨mbedingungen initialisierten Stro¨mungsfeld. Alle 150 Multigrid-
Iterationen fand ein Kopplungsschritt statt, in dem die Strukturverformung und die ent-
sprechende Nachfu¨hrung des Stro¨mungsgitters berechnet wurden. Die sich bei diesem
Berechnungsablauf einstellende Konvergenz der Stro¨mungslo¨sung ist anhand des Dichte-
residuums in Abbildung 4.4 (linkes Bild) fu¨r V∞=65m/s und αW=6.48m/s exemplarisch
dargestellt. Deutlich zu erkennen sind die Spru¨nge im Verlauf, welche auf die durch die
Multigrid-Iteration
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Abbildung 4.4. Konvergenz der Stro¨mungslo¨sung (links) und der Strukturlo¨sung (rechts) fu¨r
V∞=65m/s und αW=6.48o in der gekoppelten, statischen Berechnung. Alle 150 Multigrid-
Iterationen findet ein Kopplungsschritt statt.
Strukturverformung vera¨nderte Flu¨geloberfla¨che hinweisen. Nach etwa 1200 Multigrid-
Iterationen sind die weiteren A¨nderungen der Druck- und Tangentialspannungsverteilung
auf dem Flu¨gel so gering, dass die Strukturlo¨sung, und damit die aerodynamische Ober-
fla¨che, nahezu gleich bleibt. Als Folge davon kann die Stro¨mungslo¨sung ungesto¨rt aus-
konvergieren. Die Verla¨ufe des Auftriebs- und des Nickmomentenbeiwertes zeigen nach
600 Multigrid-Iterationen keine A¨nderungen mehr. Das Konvergenzverhalten der Struk-
turlo¨sung im Rahmen der gekoppelten Berechnung ist in Abbildung 4.4 (rechtes Bild)
anhand der Flu¨gelspitzenverschiebung uy,tip und -torsion φx ,tip u¨ber der Nummer des
Kopplungsschrittes verdeutlicht. Auch ohne Relaxation der Stro¨mungs-Struktur-Iteration
ist nach 6 Kopplungsschritten die aeroelastische Gleichgewichtslage erreicht.
Zuna¨chst sollen die in der aeroelastischen Gleichgewichtslage am Flu¨gel angreifenden Las-
ten aus Berechnung und Experiment verglichen werden, da eine genaue Vorhersage dieser
integralen Gro¨ßen eine notwendige Bedingung fu¨r eine gute U¨bereinstimmung auch hin-
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sichtlich der Strukturverformungen darstellt. In Abbildung 4.5 sind neben der Kraft Fy
und dem TorsionsmomentMx ,0 die entsprechenden Beiwerte cy und cm,x ,0 jeweils u¨ber dem
Wurzelanstellwinkel αW aufgetragen. Die Messdaten werden durch Symbole repra¨sentiert.
Sie sind fu¨r die unterschiedlichen Anstro¨mgeschwindigkeiten verschiedenen Wurzelanstell-
winkeln zugeordnet. Dies ist dadurch begru¨ndet, dass die jeweiligen Anstellwinkel im Ex-
periment durch 2o-Schritte relativ zum geschwindigkeitsabha¨ngigen Nullauftriebswinkel
αW ,0 festgelegt wurden.
Die im linken oberen Bild dargestellten Flu¨gelkra¨fte Fy reichen im betrachteten Anstell-
winkelbereich von -100N bis 450N fu¨r V∞=45m/s und, bedingt durch den ho¨heren dyna-
mischen Druck, von -200N bis 1150N bei V∞=75m/s. Insgesamt la¨sst sich fu¨r die Kraft Fy
eine sehr gute U¨bereinstimmung zwischen Experiment und Simulation fu¨r alle Geschwin-
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Abbildung 4.5. Kraft Fy bzw. Kraftbeiwert cy (oben) und TorsionsmomentMx ,0 bzw. Torsions-
momentenbeiwert cm,x ,0 (unten) u¨ber dem Wurzelanstellwinkel αW fu¨r verschiedene Stro¨mungs-
geschwindigkeiten. Experimentelle Daten sind durch Symbole dargestellt.
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digkeiten und u¨ber dem gesamten Anstellwinkelbereich feststellen. Im rechten oberen
Diagramm sind die zugeho¨rigen Kraftbeiwerte cy fu¨r V∞=45m/s und 75m/s abgebildet.
Fu¨r einen starren Flu¨gel wu¨rden die zwei cy -α-Kurven nahezu aufeinander liegen. Der
Grund dafu¨r ist, dass der Verlauf der aerodynamischen Beiwerte u¨ber αW in inkompressi-
bler Stro¨mung bei einer starren Flu¨gelkonfiguration nur noch von der Reynoldszahl Re∞
abha¨ngt, die in den betrachteten Experimenten jedoch nicht stark variiert. Der vorhan-
dene, deutliche Unterschied zwischen den Kurven fu¨r V∞=45m/s und V∞=75m/s ist
daher nahezu ausschließlich ein Effekt unterschiedlicher Flu¨gelverformungen. Aufgrund
der gro¨ßeren Flu¨geldurchbiegung und der damit sta¨rker ausgepra¨gten, fu¨r Pfeilflu¨gel ty-
pischen, Reduktion der lokalen Profilanstellwinkel, sind fu¨r V∞=75m/s die Kraftbeiwerte
kleiner als die entsprechenden Werte fu¨r V∞=45m/s bei gleichem Wurzelanstellwinkel.
Die richtige Beschreibung dieses Effektes durch die berechneten cy -αW -Kurven ist ein in-
direkter Hinweis auf eine richtige Vorhersage der Flu¨gelverformung in der Simulation.
Eine gute U¨bereinstimmung fu¨r das berechnete und gemessene Torsionsmoment Mx ,0
(Abb. 4.5, links unten) ist fu¨r alle Geschwindigkeiten, insbesondere im mittleren Anstell-
winkelbereich von etwa 0o bis 6o , zu erkennen. Bei niedrigeren und ho¨heren Anstellwinkeln
weichen die Ergebnisse zunehmend voneinander ab. Eine mo¨gliche Ursache hierfu¨r ist die
bei hohen negativen und positiven Wurzelanstellwinkeln einsetzende Ablo¨sung, die in der
numerischen Simulation nicht richtig erfasst wird. Die Vermutung, dass eine beginnende
Ablo¨sung eine Rolle fu¨r die Abweichungen spielt, wird dadurch unterstu¨tzt, dass in Ab-
bildung 4.5 (rechts unten) die experimentell bestimmte cm,x ,0-αW -Kurve fu¨r V∞=75m/s
eine deutliche Nichtlinearita¨t aufweist. Diese wird von den Simulationsergebnissen nicht in
gleicher Auspra¨gung beschrieben. In den dargestellten Verla¨ufen der Momentenbeiwerte
zeigt sich auch wieder der deutliche Einfluss der geschwindigkeitsabha¨ngigen Flu¨gelver-
formung und die richtige Beschreibung dieses Effektes durch die numerischen Ergebnisse.
Die Betrachtung und der Vergleich lokaler Druckwerte aus Berechnung und Experiment
in Abbildung 4.6 erlaubt eine genauere Beurteilung der Abweichungen in den integra-
len Flu¨gellasten. In der linken Spalte der Abbildung ist fu¨r αW=-3.52
o , αW=4.48
o und
αW=10.48
o bei einer Anstro¨mgeschwindigkeit von V∞=65m/s die Topologie der berech-
neten Umstro¨mung in Form der Darstellung der wandnahen Stromlinien auf der Oberseite
des Flu¨gels zu sehen. In der rechten Spalte sind die diesen drei Fa¨llen zugeordneten Druck-
verteilungen fu¨r die Schnitte der im Modellfu¨gel eingebauten Druckrippen bei 60% und
92% Halbspannweite dargestellt. Zur Demonstration des Einflusses der Flu¨gelverformung
sind zusa¨tzlich Simulationsergebnisse fu¨r die unverformte Flu¨gelkonfiguration, d. h. den
starren Flu¨gel, eingetragen. Die fu¨r die Abbildungen ausgewa¨hlten Anstellwinkel decken
einen weiten Bereich von ∆αW=14
o ab.
Fu¨r αW=-3.52
o ist im Stromlinienbild auf der Flu¨geloberseite keine Ablo¨sung zu erken-
nen. Die berechnete Druckverteilung bei η=0.60 stimmt mit den experimentellen Werten
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Abbildung 4.6. Berechnete wandnahe Stromlinien auf der Flu¨geloberseite und Vergleich
experimenteller und numerischer Druckverteilungen fu¨r V∞=65m/s und αW=-3.52o (Oben),
αW=4.48o (Mitte) und αW=10.48o (Unten).
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sehr gut u¨berein. Zu beachten ist, dass fu¨r diesen negativen Anstellwinkel die Saugseite
auf der Unterseite des Flu¨gels liegt. Die Daten fu¨r die flu¨gela¨ußere Druckrippe zeigen im
Bereich der Hinterkante leichte Abweichungen, was eine Ursache fu¨r die Differenzen in
den Torsionsmomenten in Abbildung 4.5 bei negativen αW sein ko¨nnte.
Fu¨r den mittleren Anstellwinkel αW=4.48
o sieht man im Verlauf der Stromlinien die Aus-
bildung einer Querstro¨mung ab etwa 75% lokaler Flu¨geltiefe entlang nahezu der gesamten
Spannweite. Ru¨ckstro¨mgebiete haben sich jedoch noch nicht gebildet. Der Vergleich der
Druckbeiwerte zeigt eine gute U¨bereinstimmung fu¨r beide Druckrippen und begru¨ndet
damit die geringen Unterschiede numerisch und experimentell ermittelter Kra¨fte und Mo-
mente fu¨r mittlere αW .
Bei αW=10.48
o bildet sich in der Simulation ein Ru¨ckstro¨mgebiet, welches auf eine
Hinterkantenablo¨sung zuru¨ck zu fu¨hren ist. Abweichungen in der Druckverteilung sind
hauptsa¨chlich fu¨r den flu¨gelinneren Schnitt zu erkennen, wobei die numerischen Ergebnis-
se das Druckniveau auf der Saugseite zu hoch vorhersagen. Dies ist ein Hinweis dafu¨r, dass
die von der Transitionslage abha¨ngige Ablo¨selinie am Modellflu¨gel im Experiment eher
an der Vorderkante liegt, wa¨hrend unter der Annahme der u¨ber der gesamten Flu¨geltiefe
turbulenten Stro¨mung in der Simulation die Ablo¨sung an der Hinterkante einsetzt. Die
Differenzen in den Druckverteilungen erkla¨ren die Abweichungen in den gemessenen und
berechneten Kraft- und Momentenwerten in Abbildung 4.5 bei ho¨heren Anstellwinkeln.
Zur Verdeutlichung der im Rahmen der hier vorgestellten Testfa¨lle erreichten Flu¨gel-
verformungen sind im linken Bild in Abbildung 4.7 fu¨r den minimalen und maximalen
Wurzelanstellwinkel fu¨r V∞=75m/s die verformten Flu¨gel im Vergleich zur unverformten
Konfiguration dargestellt. Zu erkennen ist insbesondere fu¨r αW=+10.24
o eine erhebliche
Auslenkung der Flu¨gelspitze von ca. 200mm, was einem auf die Halbspannweite bezoge-
nen relativen Flu¨gelausschlag von 13.3% entspricht. In den Diagrammen auf der rechten
Seite der Abbildung sind die Verschiebung uy,tip und die Torsion φx ,tip an der Flu¨gelspitze
u¨ber dem Wurzelanstellwinkel in Abha¨ngigkeit von der Geschwindigkeit V∞ aufgetragen.
Im Hinblick auf die Verschiebung uy,tip (rechts oben) zeigen die gemessenen und nume-
risch berechneten Verla¨ufe im Einklang mit den Ergebnissen fu¨r die Kraft Fy (Abb. 4.5)
fu¨r alle Geschwindigkeiten eine gute U¨bereinstimmung und nur fu¨r hohe αW eine leichte
Abweichung. Die berechneten Werte der Torsion φx ,tip (rechts unten), welche fu¨r den sehr
torsionsweich ausgelegten Flu¨gel Werte zwischen -1.4o bis +1.5o erreichen, treffen jedoch
nur fu¨r einen mittleren Anstellwinkelbereich von etwa 0o bis 5o die experimentellen Daten
sehr genau. Entsprechend den Verla¨ufen des Torsionsmomentes Mx ,0 (Abb. 4.5) sind fu¨r
niedrigere und ho¨here Anstellwinkel die numerischen Vorhersagen etwas ungenauer, wo-
bei die U¨bereinstimmung fu¨r V∞=45m/s besser ist als fu¨r die ho¨heren Geschwindigkeiten.
Wie im vorherigen Abschnitt diskutiert, sind diese Abweichungen vermutlich auf Defizite
in der numerischen Vorhersage der aerodynamischen Lasten zuru¨ck zu fu¨hren.
4.3 Aeroelasto-statische Validierung 83
Abbildung 4.7. Links: Darstellung der maximalen positiven und negativen Flu¨gelverformung
fu¨r V∞=75m/s. Rechts: Verschiebung uy,tip und Torsion φx ,tip an der Flu¨gelspitze u¨ber dem
Wurzelanstellwinkel αW fu¨r verschiedene Stro¨mungsgeschwindigkeiten. Experimentelle Daten
sind durch Symbole dargestellt.
Eine vollsta¨ndigere Information u¨ber das Verformungsverhalten des gesamten Flu¨gels und
die Genauigkeit seiner numerischen Vorhersage erlaubt die in Abbildung 4.8 gezeigte Auf-
tragung der Verformungswerte u¨ber der dimensionslosen Spannweite η fu¨r V∞=45m/s
(linke Spalte) und V∞=75m/s (rechte Spalte). In der oberen Reihe der Abbildung sieht
man den Verlauf der Verschiebung uy , d. h. die Biegelinie des Flu¨gels fu¨r jeweils 5 unter-
schiedliche Anstellwinkel. Jede Biegelinie ist am rechten Rand zwecks besserer Vergleich-
barkeit statt mit dem absoluten mit dem zum jeweiligen Nullauftriebswinkel relativen
Wurzelanstellwinkel αW ,rel bezeichnet. Gema¨ß der guten U¨bereinstimmung der Flu¨gelspit-
zenverschiebung in Abbildung 4.7 liegen auch die numerisch und experimentell bestimm-
ten Biegelinien, nur mit Ausnahme der Ergebnisse des ho¨chsten Anstellwinkels, nahezu
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Abbildung 4.8. Biegelinien uy(η) und spannweitige Torsionsverformung φx (η) fu¨r V∞=45m/s
(links) und V∞=75m/s (rechts) bei unterschiedlichen relativen Wurzelanstellwinkeln αW ,rel .
aufeinander. Die Verla¨ufe der Torsionswinkel u¨ber der Spannweite in der unteren Reihe
der Abbildung 4.8 zeigen ein a¨hnliches Verhalten. Wa¨hrend die experimentell ermittelten
Verla¨ufe fu¨r mittlere Anstellwinkel durch die Simulationsergebnisse entlang der ganzen
Spannweite sehr gut reproduziert werden, nehmen die Abweichungen fu¨r hohe negative
und positive Anstellwinkel zu. Fu¨r die niedrigere Anstro¨mgeschwindigkeit V∞=45m/s im
linken unteren Bild ist die U¨bereinstimmung u¨ber dem gesamten Anstellwinkelbereich da-
bei besser als fu¨r V∞=75m/s. Diese Tendenzen stimmen u¨berein mit den Unterschieden
der berechneten und gemessenen Torsionsmomente, welche in Abbildung 4.5 dokumen-
tiert sind.
Insgesamt la¨sst sich eine sehr hohe Zuverla¨ssigkeit bei der Vorhersage der Flu¨gelverfor-
mung mit Hilfe des aeroelastischen Verfahrens feststellen. Abweichungen liegen teilweise
auch in Unsicherheiten der messtechnischen Erfassung der Flu¨gelverformung begru¨ndet.
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4.4 Dynamische aeroelastische Validierung anhand von
Ausschwingversuchen
Im vorhergehenden Kapitel wurde nachgewiesen, dass das in dieser Arbeit vorgestellte
Verfahren in der Lage ist, statische aeroelastische Effekte an einem Tragflu¨gel, d. h. die
wechselseitigen Auswirkungen zwischen den Luftkra¨ften einer stationa¨ren Umstro¨mung
und der durch sie verursachten, statischen Strukturdeformation, zu erfassen. Damit ist es
geeignet, die stationa¨re Charakteristik eines flexiblen Tragflu¨gels zuverla¨ssig vorherzusa-
gen. Im Folgenden sollen nun auch zeitabha¨ngige aeroelastische Vorga¨nge betrachtet wer-
den. Dabei wird gezeigt, dass das vorliegende Verfahren durch Simulation im Zeitbereich
solche Vorga¨nge und die sie charakterisierenden Parameter wie Frequenzen, Da¨mpfungen
und Phasenlagen ebenfalls richtig zu beschreiben vermag.
Zur Bereitstellung der dafu¨r beno¨tigten, instationa¨ren experimentellen Daten wurden mit
dem Pfeilflu¨gel im DNW-LST Ausschwingversuche durchgefu¨hrt. Zu diesem Zweck wurde
fu¨r eine gewa¨hlte Anstro¨mgeschwindigkeit zuna¨chst der Wurzelanstellwinkel eingestellt,
welcher in den schon beschriebenen, stationa¨ren Experimenten als der Nullauftriebswinkel
bestimmt worden war. Wie in Abbildung 4.9 links oben schematisch dargestellt, wurde
dann u¨ber einen Nylonfaden, der seitlich aus dem Windkanal herausgefu¨hrt wurde, eine
definierte Fadenlast von etwa 75N aufgebracht. Bedingt durch eine geringe Turbulenz der
Anstro¨mung war diese Last leichten Schwankungen unterworfen. Rechts oben in Abbil-
dung 4.9 wird in einer Ausschnittvergro¨ßerung gezeigt, dass die O¨se zur Anbringung des
Fadens am Flu¨gelrandbogen 125.1mm vor der Symmetrielinie des tragenden Holmes und
somit vor der elastischen Achse des Flu¨gels liegt. Eine Zuglast im Faden verursacht da-
mit ein Torsionsmoment, welches die Flu¨gelnase gegenu¨ber der Anstro¨mrichtung aufdreht
und deshalb zu einer Vergro¨ßerung des lokalen Anstellwinkels an der Flu¨gelspitze fu¨hrt.
Die sich unter der Fadenlast in der Stro¨mung einstellende Ruhelage des Flu¨gels stellt die
Anfangslage der durch das Durchbrennen des Fadens initiierten Schwingung dar. Gema¨ß
Auslegung la¨uft diese Schwingung fu¨r die eingestellten Anstro¨mgeschwindigkeiten von bis
zu 75m/s geda¨mpft ab und mu¨ndet nach einer ausreichend langen Abklingzeit in der aero-
elastischen Gleichgewichtslage des eingestellten Anstro¨mungszustandes ohne Fadenkraft.
Der Vorteil der Erregung einer Flu¨gelschwingung im Windkanal mit Hilfe einer genau
messbaren Fadenlast liegt darin, dass die Anfangsbedingungen und der Zeitpunkt des
Beginns des Ausschwingvorganges sich pra¨zise definieren lassen. Damit sind sie einer zeit-
genauen Nachrechnung mit Hilfe eines numerischen Verfahrens zuga¨nglich. Entsprechend
wurden die durchgefu¨hrten Simulationen dem Ablauf der Experimente nachempfunden.
Dazu wurde zuna¨chst in stationa¨ren, iterativ gekoppelten Berechnungen, wie sie im vor-
angegangenen Kapitel angewandt worden sind, die aeroelastische Gleichgewichtslage des
Flu¨gels mit Fadenlast, und somit die Ausgangslage der Schwingung, berechnet. Fu¨r diese
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Abbildung 4.9. Obere Reihe: Anbringung der Fadenlast am Flu¨gelende und Auslenkung aus
der aeroelastischen Ruhelage. Untere Reihe: Berechnete Verschiebung uy und Torsion φx des
Flu¨gels u¨ber der Spannweite, mit und ohne Fadenlast fu¨r V∞=65m/s und αW=-1.52o .
Lage sind die Biegelinie und der Verlauf des Torsionswinkels u¨ber der Spannweite in Ab-
bildung 4.9 den entsprechenden Verla¨ufen der Gleichgewichtslage ohne Fadenlast, d. h.
der sich nach dem Abklingen der Schwingung einstellenden Ruhelage, gegenu¨ber gestellt.
Die Verschiebung der Flu¨gelspitze aus der Ruhelage und damit die Anfangsamplitude
der Biegeschwingung betra¨gt fu¨r den gezeigten Fall bei einer Anstro¨mgeschwindigkeit von
V∞=65m/s und einem Anstellwinkel von αW=-1.52o etwa 33mm. Aufgrund der Verwen-
dung des betreffenden Nullauftriebswinkels als Wurzelanstellwinkel zeigt die Biegelinie
der Ruhelage nur einen sehr geringen Ausschlag. Der im Gegensatz dazu schon deutliche
Torsionswinkel am Ende des Flu¨gels wird durch das Torsionsmoment der Fadenlast na-
hezu auf null zuru¨ckgedreht, so dass eine Anfangsamplitude von 0.7o entsteht.
Den stationa¨ren Vorrechnungen schlossen sich die zeitgenauen Ausschwingrechnungen an.
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Dazu wurde die aeroelastische Gleichgewichtskonfiguration, die sich in der Simulation
unter Einwirkung der Fadenlast und der Stro¨mungskra¨fte eingestellt hatte, als Anfangs-
bedingung verwendet. Das plo¨tzliche Durchtrennen des Fadens im Experiment wurde da-
durch nachgebildet, dass die instationa¨ren Berechnungen nach sprunghafter Aufhebung
der Fadenkraft gestartet und durchgefu¨hrt wurden.
Zum Zweck der hier vorgesehenen Validierung sind fu¨r die Geschwindigkeiten V∞=25m/s,
35m/s, 45m/s, 55m/s, 65m/s und 75m/s Simulationen der Ausschwingvorga¨nge fu¨r die
jeweiligen Nullauftriebswinkel durchgefu¨hrt worden. Eine U¨bersicht u¨ber die wa¨hrend der
Windkanalversuche eingestellten und in der Simulation verwendeten Kanalbedingungen
und Fadenkra¨fte findet sich in Anhang C, Tabelle C.4 (S. 188). Bei einer verwendeten
physikalischen Zeitschrittweite von ∆t=0.7ms und 1500 berechneten Zeitschritten um-
fasst der durch die Simulation abgedeckte Zeitbereich etwa 1 Sekunde und reicht aus, um
den Ausschwingvorgang deutlich zu erfassen. Die Berechnungen sind mit dem in Kapi-
tel 3.2 (S. 61) beschriebenen, zeitlichen Kopplungsschema mit Pra¨diktor- und Korrektor-
schritt durchgefu¨hrt worden. Die beno¨tigte Rechenzeit einer Ausschwingrechnung betrug
auf 4 NEC-SX8-Prozessoren im HLRS etwa 22 Stunden
Zwei typische Ergebnisse solcher Ausschwingrechnungen werden in Abbildung 4.10 ver-
gleichend fu¨r V∞=25m/s und V∞=75m/s gezeigt. Dargestellt sind die zeitlichen Verla¨ufe
der modalen Koordinaten q1 und q4 der ersten Biegeeigenform (=ˆ 1. Eigenform) bzw. der
ersten Torsionseigenform (=ˆ 4. Eigenform). Im oberen Bild ist fu¨r die erste Biegeeigenform
zu erkennen, dass eine Erho¨hung der Geschwindigkeit, mit der eine Erho¨hung des dynami-
schen Drucks der Anstro¨mung einhergeht, erwartungsgema¨ß zu einer sta¨rkeren Da¨mpfung
der Schwingung fu¨hrt. Gleichzeitig wird die Frequenz sichtbar erho¨ht. Der Zeitverlauf der
ersten Torsionseigenform, welcher im unteren Bild der Abbildung 4.10 aus Gru¨nden der
U¨bersichtlichkeit nur fu¨r den Zeitbereich von 0.0s bis 0.3s dargestellt ist, zeigt ein anderes
Verhalten. Hier fu¨hrt eine Erho¨hung der Anstro¨mgeschwindigkeit zu einer Verringerung
der Schwingungsfrequenz und daru¨ber hinaus zu einer deutlichen Kopplung der Torsions-
mit der ersten Biegeschwingung. Dies wird verursacht durch die von der Biegeschwingung
induzierten, aerodynamischen Torsionsmomente. Aufgrund des geringeren dynamischen
Drucks bei V∞=25m/s ist fu¨r diese Geschwindigkeit die gegenseitige Beeinflussung der
ersten und vierten Schwingungsform u¨ber die Aerodynamik wesentlich geringer als fu¨r die
Geschwindigkeit V∞=75m/s.
Die der ersten und zweiten Biegeform und der ersten Torsionsform zugeordneten Schwin-
gungsfrequenzen und Da¨mpfungsmaße sind basierend auf den experimentell erfassten Aus-
schwingverla¨ufen ermittelt worden. Sie sind den korrespondierenden, aus den aeroelasti-
schen Zeitbereichssimulationen bestimmten Werten in Abbildung 4.11 in Abha¨ngigkeit
von der Anstro¨mgeschwindigkeit gegenu¨ber gestellt. Das linke Diagramm zeigt, dass be-
dingt durch die Stro¨mung die Frequenz der ersten Biegeform von 4.5Hz auf 5.5Hz steigt.
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Abbildung 4.10. Berechnete Zeitverla¨ufe der modalen Koordinaten der ersten Biegeeigenform
q1 (oben) und der ersten Torsionseigenform q4 (unten) wa¨hrend des Ausschwingvorganges fu¨r
V∞=25m/s und V∞=75m/s.
Dies wird durch die aus der Simulation gewonnenen Daten mit einer Genauigkeit von 1%
richtig erfasst. Mit a¨hnlicher Genauigkeit reproduzieren die numerischen Ergebnisse den
Effekt, dass die Frequenz der zweiten Biegemode durch die unterschiedlichen Stro¨mungs-
geschwindigkeiten nahezu unbeeinflusst bleibt. Die Abnahme der Torsionsfrequenz mit
der Geschwindigkeit der Anstro¨mung wird in der Simulation jedoch zu stark vorhergesagt
und fu¨hrt fu¨r V∞=75m/s zu einer Differenz von etwa 5% zwischen numerischen und ex-
perimentellen Werten.
Das Maß der durch die Luftstro¨mung verursachten Da¨mpfung der Schwingungsformen
la¨sst sich dem rechten Diagramm in Abbildung 4.11 entnehmen. Fu¨r dieses Diagramm
sind die experimentell bestimmten Daten um das Maß der in den Laborversuchen und
in Abbildung 4.3 aufgefu¨hrten strukturellen Da¨mpfungen reduziert. Dadurch durchlau-
fen die Verbindungslinien der experimentell gefundenen Da¨mpfungswerte ebenso wie die
der numerischen Simulation bei V∞=0m/s den Nullpunkt der Ordinatenachse. Die Kurve
der ersten Biegeschwingung besta¨tigt die schon in Abbildung 4.10 erkennbare, deutliche
Zunahme der Da¨mpfung mit der Geschwindigkeit, die durch die numerischen Daten nur
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Abbildung 4.11. Aus numerisch und experimentell bestimmten Ausschwingverla¨ufen ermittel-
te modale Frequenzen (links) und Da¨mpfungsmaße (rechts) fu¨r die erste und zweite Biegeeigen-
form und die erste Torsionseigenform.
geringfu¨gig unterschiedlich vorhergesagt wird. Die zweite Biegung erfa¨hrt eine geringe
Da¨mpfung, die sich aber, wie experimentelle sowie numerische Werte zeigen, im Unter-
schied zur Frequenz mit der Geschwindigkeit a¨ndert. Die Verbindungslinie der experimen-
tellen Da¨mpfungsdaten der Torsionsschwingung weist bei V∞=65m/s einen auffa¨lligen
Knick auf, der bei den numerisch ermittelten Werten nicht zu erkennen ist. Vom Verlauf
der Kurven in der Na¨he dieses Knickes abgesehen, ist die U¨bereinstimmung der experi-
mentellen und numerischen Daten jedoch sehr gut. Da aus den Experimenten keine Daten
fu¨r Geschwindigkeiten u¨ber 75m/s zur Verfu¨gung stehen, la¨sst sich nicht abschließend sa-
gen, ob das Abknicken der Kurve einen auch zu ho¨heren Anstro¨mgeschwindigkeiten hin
fortgesetzten Trend einleitet, oder ob es sich um Unsicherheiten in Messung oder Auswer-
tung handelt.
Im Folgenden werden die durch die Entfernung der Fadenlast ausgelo¨sten Schwingun-
gen des Flu¨gels im Hinblick auf die Flu¨gelverformung und die Einspannreaktionen zeit-
lich aufgelo¨st betrachtet. Diese Schwingungen sind nicht nur durch Grundfrequenzen und
Da¨mpfungen, sondern auch durch Mischungen unterschiedlicher Frequenzanteile und ih-
re Amplituden charakterisiert. Durch Vergleich mit experimentellen Verla¨ufen soll die
Mo¨glichkeit einer konsistenten Beschreibung der zeitlichen Vorga¨nge mit Hilfe der nume-
rischen Simulation nachgewiesen werden. Dazu sind in den folgenden Abbildungen 4.12,
4.13 und 4.14 jeweils die Zeitverla¨ufe einer Verformungsgro¨ße und einer zugeordneten Ein-
spannreaktion aus Experiment und Simulation dargestellt.
Die Einspannreaktionen, hier dargestellt die Kraftkomponente in y-Richtung Fy , das
Wurzeltorsionsmoment Mx ,0, und das Wurzelbiegemoment Mz ,0 (vergl. Abb. 4.2), sind
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wa¨hrend der Experimente mit der Windkanalwaage gemessen worden. Sie beinhalten da-
her neben den instationa¨ren aerodynamischen Lasten auch Anteile durch die Massen-
tra¨gheit des Flu¨gels. Zur Bestimmung dazu a¨quivalenter Gro¨ßen aus den numerischen
Ergebnissen werden aus den instationa¨ren Verschiebungsdaten an den Knoten des Balken-
modells in der Na¨he der Einspannung mit Hilfe finiter Differenzen zuna¨chst Ableitungen
berechnet. Unter Anwendung der Schnittlast-Deformations-Beziehungen des Timoshenko-
Balkens (vergl. Abs. 2.3, S. 21ff)
Fy = kGA
(e)γy = kGA
(e)
(∂uy
∂x
− φz
) |x=0 (4.1)
Mz ,0 = EIzz
∂φz
∂x
|x=0 (4.2)
Mx ,0 = GIT
∂φx
∂x
|x=0 (4.3)
ko¨nnen dann die zu den Experimenten korrespondierenden Einspannreaktionen ermittelt
werden.
In Abbildung 4.12 ist in der oberen Reihe fu¨r V∞=45m/s die Flu¨gelspitzenverschiebung
uy,tip u¨ber der Zeit aufgetragen. Der aus den DMS-Signalen des Flu¨gelmodells rekonstru-
ierte Verlauf der Flu¨gelbewegung wird von den Simulationsergebnissen sehr genau erfasst.
Die Ausschnittvergro¨ßerung der ersten Zehntelsekunde im rechten oberen Bild zeigt leich-
te Abweichungen, die auf eine geringe Verzo¨gerung bei der Entfernung der Fadenlast
im Windkanalversuch zuru¨ck zu fu¨hren sein ko¨nnten. Der dieser Bewegung zugeordnete
Verlauf der Waagenkraft Fy ist in der unteren Reihe der Abbildung dargestellt. Zu er-
kennen ist, dass auch im Verlauf der Kraft der durch die Biegeschwingung verursachte,
niederfrequente Anteil von den numerischen Ergebnissen richtig beschrieben wird. Die auf
die Torsionsbewegung des Flu¨gels zuru¨ck zu fu¨hrenden ho¨herfrequenten Anteile sind im
Zeitausschnitt der ersten Zehntelsekunde der Schwingung (rechts unten) deutlich zu sehen.
Sie werden in der Simulation qualitativ richtig, aber etwas zu stark ausgepra¨gt, vorherge-
sagt. Dies ist konsistent mit den spa¨ter noch zu diskutierenden Abweichungen zwischen
numerischem und experimentellem Verlauf der Torsionsschwingung (s. a. Abb. 4.14).
Abbildung 4.13 zeigt das Abklingen der Flu¨gelschwingung und das dabei auftretende,
bei der Auslegung von Tragflu¨geln wichtige, dynamische Wurzelbiegemoment fu¨r eine
Anstro¨mgeschwindigkeit von V∞=75m/s. Die in den oberen Bildern dargestellten, nume-
risch ermittelten und gemessenen Zeitverla¨ufe der Flu¨gelspitzenverschiebung uy,tip fallen
nahezu aufeinander. Die gute U¨bereinstimmung ist ebenfalls im zeitlichen Verlauf des
Wurzelbiegemomentes Mz ,0 im unteren Teil der Abbildung zu sehen. Die vergro¨ßerte Dar-
stellung der ersten vollen Schwingungsperiode (rechts unten) la¨sst auch hier wieder die
qualitativ richtig erfassten, durch aerodynamische Effekte aufgrund der Torsionsbewegung
verursachten, ho¨herfrequenten Anteile erkennen.
Eine direkte Darstellung der Torsionsbewegung in Form der Flu¨gelspitzentorsion φx ,tip
und des zugeho¨rigen Wurzeltorsionsmomentes Mx ,0 findet sich in Abbildung 4.14 fu¨r den
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Abbildung 4.12. Oben: Zeitverlauf der Flu¨gelspitzenverschiebung uy,tip fu¨r V∞=45m/s. Unten:
Zeitverlauf der Waagenkraft Fy fu¨r V∞=45m/s. Im rechten Bild ist jeweils eine Ausschnittver-
gro¨ßerung des Verlaufs in der ersten Zehntelsekunde dargestellt.
Ausschwingvorgang bei V∞=75m/s. Wie schon anhand der modalen Zeitverla¨ufe in Ab-
bildung 4.10 erla¨utert, zeigt sich eine deutliche, durch Simulation und Experiment glei-
chermaßen beschriebene Kopplung der Torsions- mit der Biegeschwingung. Diese wird
von den durch die Biegeschwingung induzierten, zusa¨tzlichen, aerodynamischen Torsions-
momenten verursacht. Die pfeilungsbedingte kinematische Kopplung des lokalen aero-
dynamischen Anstellwinkels an die Biegebewegung versta¨rkt diesen Effekt. Die schnell
ablaufende Torsionsschwingung ist so stark geda¨mpft, dass innerhalb des in der linken
Bildspalte erfassten Zeitbereichs von einer Sekunde die Bewegung fast ga¨nzlich abgeklun-
gen ist. Einen genaueren Einblick erlaubt der Zeitausschnitt der ersten Zehntelsekunde in
der rechten Bildspalte, der die ersten vier Perioden der Schwingung nach Entfernung der
Fadenlast umfasst. Zu erkennen ist sowohl im Verlauf der Torsion als auch des Torsions-
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Abbildung 4.13. Oben: Zeitverlauf der Flu¨gelspitzenverschiebung uy,tip fu¨r V∞=75m/s. Unten:
Zeitverlauf des Wurzelbiegemomentes Mz ,0 fu¨r V∞=75m/s. Im rechten Bild ist jeweils eine
Ausschnittvergro¨ßerung des Verlaufs in den ersten zwei Zehntelsekunden dargestellt.
momentes die etwas zu geringe Frequenz der simulierten Schwingung, was auch schon in
Abbildung 4.11 dokumentiert ist. Auffa¨llig ist vor allem ein Unterschied von mehr als
0.3o zwischen der gemessenen und der berechneten Amplitude des Torsionswinkels φx ,tip
schon nach der ersten halben Periode der Torsionsschwingung. Dieser Unterschied fu¨hrt
zu ho¨heren Tra¨gheitsanteilen im berechneten Torsionsmoment und damit auch zu ho¨heren
Amplituden dieser Einspanngro¨ße, die im rechten unteren Bild durch Vergleich mit dem
experimentellen Verlauf deutlich werden. Trotz der beschriebenen Unterschiede ist jedoch
eine gute qualitative U¨bereinstimmung der Verla¨ufe sowohl des Torsionswinkels als auch
des Torsionsmomentes erkennbar.
Zusammenfassend la¨sst sich feststellen, dass das numerische Verfahren in zeitgenauen Si-
mulationen das instationa¨re Verhalten und insbesondere die zeitlich aufgelo¨sten Schwin-
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Abbildung 4.14. Oben: Zeitverlauf der Flu¨gelspitzentorsion φx ,tip fu¨r V∞=75m/s. Unten:
Zeitverlauf des Wurzeltorsionsmomentes Mx ,0 fu¨r V∞=75m/s. Im rechten Bild ist jeweils eine
Ausschnittvergro¨ßerung des Verlaufs in der ersten Zehntelsekunde dargestellt.
gungen des Tragflu¨gels bei unterschiedlichen Anstro¨mungsbedingungen sehr genau zu be-
schreiben vermag. Aufgrund des geringeren Anteils der strukturellen Da¨mpfung gelingt
dabei die Vorhersage der Verla¨ufe der Biegeschwingung und der korrespondierenden Ein-
spannreaktionen besser als fu¨r die mit recht hoher struktureller Da¨mpfung beaufschlagte
Torsionsschwingung. Neben dem Einfluss der Strukturda¨mpfung ist es auch denkbar, dass
die schra¨g auf dem Holm montierten Rippen oder aber die schra¨ge Einspannung des Holms
in den Waagenadapter, welche durch das hier verwendete Balkenmodell nicht modelliert
werden, einen Einfluss auf das Torsionsverhalten haben.

5Untersuchung des Einflusses statischer
aeroelastischer Effekte bei Windkanalexperimenten
an Modellen von Großraumflugzeugen
Erprobte experimentelle und numerische Methoden, die der zuverla¨ssigen Vorhersage von
Flugleistungen unter Beru¨cksichtigung von Reynoldszahleffekten dienen, stellen Schlu¨ssel-
technologien dar, da sie den Entwurf besonders wirtschaftlicher Passagier- und Trans-
portflugzeuge ermo¨glichen. Zur Bewertung und Verbesserung solcher Methoden wurde
im Januar 2000 im Rahmen des fu¨nften Rahmenprogramms der EU das Projekt Hi-
ReTT (High Reynolds Number Tools and Techniques for Civil Aircraft Design) gestartet.
Unter der Fu¨hrung von Airbus UK wurden in HiReTT die Aktivita¨ten von vier indus-
triellen Partnern (Airbus (UK, Deutschland, Frankreich) und ETW ), vier nationalen
Forschungseinrichtungen (QinetiQ (UK), NLR (Niederlande), DLR (Deutschland) und
ONERA (Frankreich)) und zwei Universita¨ten (RWTH Aachen und Politechnika Wars-
zawa) koordiniert [98,99].
Entsprechend der gestellten Aufgabe umfassten die Arbeitspakete in HiReTT unter ande-
rem umfangreiche Windkanalexperimente im fu¨r hohe Reynoldszahlen ausgelegten Euro-
pean Transonic Wind Tunnel (ETW). Dabei wurden Versuchsdaten sowohl fu¨r ein Voll-
als auch ein Halbmodell einer Flu¨gel-Rumpf-Konfiguration mit Merkmalen eines Groß-
raumflugzeuges des Typs Airbus A380 ermittelt. Diese Daten standen im Rahmen des
Projektes fu¨r die Validierung von CFD-Verfahren zur Verfu¨gung [100–102].
Die im Windkanal zur Erreichung hoher Reynoldszahlen erforderlichen hohen Dru¨cke
und Dichten des Stro¨mungsmediums Stickstoff ko¨nnen zu aerodynamischen Modellbe-
lastungen von bis zu 30kN fu¨hren. Lasten dieser Gro¨ßenordnung bewirken trotz nahezu
massiver Ausfu¨hrung der Modelle aus Stahl erhebliche Modellverformungen. Diese haben
einen großen Einfluss auf die aerodynamischen Charakteristiken der untersuchten Trag-
flu¨gel und mu¨ssen beru¨cksichtigt werden, wenn numerische und experimentelle Ergebnisse
miteinander verglichen werden sollen. Einerseits wurden dazu angepasste Referenzgeome-
trien fu¨r unterschiedliche Kanalkonditionen zur Erstellung von Rechennetzen fu¨r die CFD-
Verfahren zur Verfu¨gung gestellt [103]. Andererseits wurde das in dieser Arbeit vorgestell-
te aeroelastische Verfahren eingesetzt, um fu¨r jede beliebige Kanalkondition simultan die
sich in der aeroelastischen Gleichgewichtslage einstellende Verformung des Modells und
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die zugeho¨rige Umstro¨mung zu berechnen [104,105]. Die zur Verfu¨gung stehende, umfang-
reiche experimentelle Datenbasis diente dabei der Validierung der vorliegenden Methode
fu¨r statische aeroelastische Anwendungen im transsonischen Stro¨mungsbereich. Daru¨ber
hinaus wurden die Mo¨glichkeiten des numerischen Verfahrens, aerodynamische und aero-
elastische Effekte vo¨llig entkoppelt betrachten zu ko¨nnen, genutzt, um die Einflu¨sse von
Kanalkonditionen und Modellverformung auf die Messergebnisse getrennt zu untersuchen.
In diesem Kapitel werden die Ergebnisse vorgestellt, welche unter Verwendung des aero-
elastischen Verfahrens im Rahmen des HiReTT-Projektes erzielt worden sind. Dazu wer-
den im folgenden Abschnitt der ETW beschrieben und die Aspekte erla¨utert, die aus
der Mo¨glichkeit der getrennten Variation der Machzahl, der Reynoldszahl und des dyna-
mischen Drucks im Windkanal resultieren und fu¨r eine Nachrechnung der Experimente
mit numerischen Methoden wesentlich sind. Der Beschreibung des in diesem Kapitel aus-
schließlich betrachteten HiReTT-Halbmodells schließt sich die Diskussion der numerischen
Modellierung der Modellstruktur und der Diskretisierung des Stro¨mungsgebietes an. Die
pra¨sentierten Ergebnisse umfassen neben der Vorhersage der Modellverformung auch den
Vergleich berechneter und experimentell ermittelter globaler Beiwerte und Druckvertei-
lungen am verformten Modell. Dabei werden insbesondere der Einfluss des Anstellwin-
kels, der Machzahl, des dynamischen Drucks und des Ausschlags einer Querruderfla¨che
untersucht. Die Beru¨cksichtigung von Stro¨mungslo¨sungen fu¨r die als starr angenommene
Modellkonfiguration erlaubt dabei, die aeroelastischen Einflu¨sse zu quantifizieren.
5.1 Aspekte der Windkanalexperimente bei hohen
Reynoldszahlen im ETW
Der in Abbildung 5.1 dargestellte European Transonic Wind Tunnel ist ein kontinuier-
lich arbeitender, mit Stickstoff gefu¨llter Windkanal mit einem Messstreckenquerschnitt
von 2.4m×2.0m. In ihm ko¨nnen mit Hilfe des mit einem 50MW Synchronmotor ange-
triebenen Kompressors Machzahlen zwischen 0.15 und 1.3 bei statischen Dru¨cken von
1.15bar bis 4.5bar erreicht werden. Die Steuerung der Machzahl erfolgt dabei entweder
direkt u¨ber die Drehzahl des Synchronmotors oder indirekt durch die Stellung der Trimm-
klappen im Diffusor zur Beeinflussung des kritischen Querschnitts hinter der Messstrecke.
Die Einspritzung flu¨ssigen Stickstoffs in den Windkanal stromaufwa¨rts des Kompressors
erlaubt die unabha¨ngige Variation der statischen Temperatur zwischen 110K und 313K
und damit die Beeinflussung der Viskosita¨t des Testmediums. Durch die Kombination
von erho¨htem Kanaldruck und niedriger Temperatur lassen sich im ETW Messungen bei
fu¨r große Transportflugzeuge u¨blichen Reynoldszahlen zwischen 50·106 (Vollmodelle) bis
90·106 (Halbmodelle) durchfu¨hren [106]. Um die Wandeinflu¨sse wa¨hrend der Versuchs-
kampagnen zu minimieren, sind die Wa¨nde mit Schlitzen versehen, welche nach Bedarf
geo¨ffnet und geschlossen werden ko¨nnen. Die zur Bereitstellung qualitativ hochwertiger
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Abbildung 5.1. Aufbau des European Transonic Wind Tunnel (ETW ) [106].
Windkanaldaten dennoch notwendigen Kanalkorrekturen sind im Rahmen umfangreicher
Untersuchungen fu¨r Voll- und Halbmodelle bestimmt worden [107].
Neben der Erreichbarkeit realistischer Reynoldszahlen liegt ein herausragender Vorteil
kryogener gegenu¨ber konventionellen Windkana¨len in der unabha¨ngigen Beeinflussbar-
keit von Kanaldruck, -temperatur und -geschwindigkeit. Damit lassen sich in kryogenen
Kana¨len die das aerodynamische Verhalten beschreibenden Kenngro¨ßen Machzahl Ma
und Reynoldszahl Re getrennt von der die Modellverformung beeinflussenden Gro¨ße q/E
einstellen. Dabei ist q/E das Verha¨ltnis aus dem dynamischen Druck q∞ und dem tempe-
raturabha¨ngigen Elastizita¨tsmodul E des Modellwerkstoffs. Die unabha¨ngige Einstellbar-
keit der drei bestimmenden Gro¨ßen ist schematisch im ptot −Ma−Re-Parameterraum im
linken Bild der Abbildung 5.2 illustriert. Dort sind beispielhaft Fla¨chen mit jeweils kon-
stanter Machzahl, konstanter Reynoldszahl oder konstantem q/E dargestellt. Die hervor-
gehobenen Schnittlinien dieser Fla¨chen kennzeichnen die Verbindungslinien der im ETW
einstellbaren Parameterkombinationen (ptot ,Ma,Re), fu¨r die entweder nur die Reynolds-
zahl, nur die Machzahl oder nur das Belastungsmaß q/E variiert werden.
Die Darstellung einer Fla¨che konstanter Machzahl in einem ptot −Re-Diagramm ist
Grundlage einer typischen Versuchsenveloppe des ETW und wird im rechten Bild der
Abbildung 5.2 gezeigt. Der Bereich der technisch realisierbaren Parameterkombinationen
fu¨r eine konstante Machzahl wird durch die breiten Linien eingeschlossen. Er wird nach
unten durch den Umgebungsdruck, nach links durch die Umgebungstemperatur, nach
oben durch die Kompressorleistung beziehungsweise den maximalen Kanaldruck und
nach rechts durch die minimal erreichbare Temperatur begrenzt. Eine weitere, in dem
Schaubild nicht dargestellte Begrenzung nach rechts, liegt aufgrund der Enstehung lo-
kaler U¨berschallgebiete im Kanal vor [106]. Die gestrichelt dargestellten Linien gleicher
Totaltemperatur machen deutlich, dass die Einstellung der Reynoldszahl durch Erho¨hung
98 5 Statische aeroelastische Effekte bei Windkanalexperimenten
Abbildung 5.2. ptot -Ma-Re–Parameterraum fu¨r kryogene Windkanalexperimente (links) und
(Ma=konstant)–Ebene als Beispiel einer Versuchsenveloppe fu¨r Versuche im ETW (rechts).
des Totaldrucks bei konstanter Temperatur eine gleichzeitige A¨nderung der Reynoldszahl
und der Modellbelastung q/E impliziert. Dies erkla¨rt, warum in nicht temperierbaren
Windkana¨len Reynoldszahleffekte und Einflu¨sse durch Modellverformungen in der Regel
nicht separiert werden ko¨nnen.
Die in dem rechten Schaubild der Abbildung 5.2 dargestellten Punkte kennzeichnen bei-
spielhaft Wertetripel (ptot ,Ma,Re), fu¨r die Windkanalmessungen im ETW durchgefu¨hrt
werden ko¨nnten. Sie werden typischerweise so gelegt, dass sie auf vertikalen Linien kon-
stanter Reynoldszahl und nahezu horizontalen Linien konstanter Modellbelastung q/E
liegen. Der Vergleich von Messergebnissen fu¨r Punkte jeweils einer Verbindungslinie er-
laubt eine weitgehend getrennte Untersuchung von Reynoldszahleffekten beziehungsweise
von aeroelastischen Effekten. Zu beru¨cksichtigen ist dabei jedoch, dass bei Windkanal-
experimenten eine A¨nderung aerodynamischer Einflussgro¨ßen wie des Anstellwinkels, der
Machzahl oder der Reynoldszahl immer auch zu einer A¨nderung der aerodynamischen
Lastverteilung am Windkanalmodell fu¨hrt. Dies zieht grundsa¨tzlich eine A¨nderung der
Flu¨gelform nach sich, so dass sich fu¨r jede Kanalkondition eine eigene Modellgeometrie
ergibt. Damit ist auch in kryogenen Windkana¨len eine Entkopplung von aerodynamischen
und aeroelastischen Effekten nicht vollsta¨ndig mo¨glich. Der Einfluss der Modellverfor-
mung aufgrund vera¨nderlicher Mach- oder Reynoldszahl bei konstanter Modellbelastung
q/E ist in der Regel jedoch deutlich kleiner als der Einfluss durch Variation von q/E bei
konstanter Mach- und Reynoldszahl. Eine Quantifizierung dieser Effekte findet sich im
Ergebnisteil dieses Kapitels in Abschnitt 5.3 (S. 104).
Im rechten Bild der Abbildung 5.2 ist zu erkennen, dass zur Erreichung der maximalen
Reynoldszahlen im ETW und in vergleichbaren Einrichtungen, wie zum Beispiel der Na-
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tional Transonic Facility (NTF) im NASA Langley Research Center, hohe Kanaldru¨cke
aufgebaut werden mu¨ssen. Wie im na¨chsten Abschnitt noch zu zeigen sein wird, ko¨nnen
dabei fu¨r hohe Auftriebsbeiwerte cl Verformungen des Modellflu¨gels auftreten, die zu lo-
kalen Anstellwinkela¨nderungen von mehr als 3o fu¨hren und einen erheblichen Einfluss
auf die Modellumstro¨mung haben. Eine richtige Interpretation der Messergebnisse, aber
auch ihre Vergleichbarkeit mit numerischen Ergebnissen, setzt daher immer eine genaue
Kenntnis der Modellverformung voraus. Zu deren Bestimmung sind im Laufe der letzten
Jahre unterschiedliche Methoden entwickelt worden. Ein Ansatz, der ohne hochentwi-
ckelte optische Methoden auskommt, verfolgt eine indirekte Verformungsbestimmung mit
Hilfe eines validierten FE-Modells der Modellstruktur, auf welches experimentell bestimm-
te Druckverteilungen aufgebracht werden [108–110]. Eine weitere Mo¨glichkeit bietet eine
am ETW entwickelte, analytische Methode. Mit ihr kann fu¨r jeden mit Drucksensoren
ausgeru¨steten Flu¨gelschnitt die durch Flu¨gelverformung verursachte lokale A¨nderung des
Anstellwinkels aus A¨nderungen der Druckbeiwerte bei unterschiedlichen Belastungen q/E
berechnet werden [111]. Mit der Verfu¨gbarkeit zuverla¨ssiger und hochauflo¨sender, digita-
ler Kamerasysteme wurden auch direkte, optische Deformationsmessungen im praktischen
Einsatz in Kryo-Kana¨len anwendbar. Im ETW stehen hierfu¨r eine auf der Moire´-Technik
basierende Methode fu¨r Vollmodelle [112] und das Stereo Pattern Tracking (SPT) fu¨r
Halbmodelle [113] zur Verfu¨gung. Die Entwicklung aeroelastischer Verfahren zur gekop-
pelten Simulation von Stro¨mung und Strukturverformung ermo¨glicht, wie in dieser Arbeit
gezeigt, einen numerischen Zugang zur Bestimmung der Modellverformung. Diese Verfah-
ren haben den Vorteil, die numerische Simulation von der Bereitstellung experimentell
bestimmter Flu¨gelgeometrien unabha¨ngig zu machen. [5, 114–117].
5.2 Numerische Modellierung des HiReTT-Halbmodells
Die HiReTT Flu¨gel-Rumpf-Konfiguration
Die fu¨r Untersuchungen im Rahmen des HiReTT-Programms verwendete, in der linken
oberen Grafik der Abbildung 5.3 dargestellte Flu¨gel-Rumpf-Geometrie ist keine generische
Konfiguration. Sie entspricht weitgehend einer maßsta¨blichen Verkleinerung eines moder-
nen transsonischen Großraumflugzeugs des Typs Airbus A380. Die Details der Flu¨gel-
geometrie, welche mit der Bezeichnung ATTACH wing A design versehen ist, sind im
Rahmen des britischen Projektes ATTACH definiert worden [109,118]. Angelehnt an die
Großausfu¨hrung ist der U¨bergang zwischen Tragflu¨gel und Rumpf mit einem deutlich aus-
gepra¨gten belly fairing verkleidet. Dies ist auch beim realen Flugzeug zur Aufnahme des
großen Hauptfahrwerks vorgesehen.
Das dieser Geometrie entsprechende Windkanal-Halbmodell auf dem Foto im rechten obe-
ren Bild ist aus einer kaltza¨hen Speziallegierung hergestellt und aus nur wenigen Kom-
ponenten aufgebaut. Das Bild zeigt auch die typische Anordnung fu¨r Halbmodelltests
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Abbildung 5.3. Geometrie der HiReTT-Flu¨gel-Rumpf-Konfiguration und Installation des
Halbmodells an der Decke des Windkanals im Vorbereitungsraum des ETW. Unten rechts sind
auf dem Flu¨gelgrundriss die 7 Ebenen fu¨r Drucksensoren dargestellt.
im ETW, welche eine Anbringung des Modells an der Decke des Windkanals vorsieht.
Eine etwa 2cm breite Peniche trennt die Symmetrieebene des Modellrumpfes von der
Windkanalwand und hilft, die Einflu¨sse der Kanalwandgrenzschicht zu reduzieren. Rumpf
und Flu¨gel bilden eine von der Peniche mechanisch getrennte Einheit, welche u¨ber eine
Aufha¨ngung im Inneren des Rumpfes an der u¨ber der Kanalwand angebrachten Wind-
kanalwaage befestigt ist. Auf diese Weise ist eine ausschließliche Messung der an der
Flu¨gel-Rumpf-Konfiguration angreifenden Luftkra¨fte mo¨glich. Das Modell ist mit einem
Querruder ausgestattet. Diese in der Ausschnittvergro¨ßerung des Fotos gezeigte Steuer-
fla¨che kann im Rahmen der Modellvorbereitungen mit den festen Einstellungen 0o , 3o und
7o montiert werden. Das linke untere Bild zeigt die zur Beru¨cksichtigung der Querruder-
stellungen in der numerischen Simulation notwendige Modifikation der CAD-Oberfla¨che.
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Die dem Querruder zugeordnete Teilfla¨che ist um die Scharnierlinie drehend nach unten
ausgeschlagen. Der U¨bergang zum umgebenden Flu¨gel ist gegla¨ttet, am Windkanalmodell
existierende Klappenspalte sind in der CAD-Geometrie nicht beru¨cksichtigt.
Im rechten unteren Bild wird der Flu¨gelgrundriss gezeigt, der eine konstante Vorderkan-
tenpfeilung und eine zweigeteilte Hinterkantenpfeilung aufweist. Neben der Position der
Querruderfla¨che sind die sieben spannweitigen Schnitte markiert, in denen das Halbmodell
mit jeweils 35 Druckbohrungen versehen ist. Diese erlauben eine sehr detaillierte Messung
der Druckverteilung am Flu¨gel. Die so gemessenen Daten stehen neben den mit der Ka-
nalwaage aufgenommenen aerodynamischen Kra¨ften und Momenten zum Vergleich mit
numerischen Ergebnissen zur Verfu¨gung.
Numerische Modellierung der Struktur
Erkla¨rtes Ziel der Ta¨tigkeiten in den mit der aeroelastischen Simulation befassten Arbeits-
paketen in HiReTT war, die Modellierung der Modellverformung mit mo¨glichst geringer
Detaillierung durchzufu¨hren. Dies erlaubte einerseits das Strukturmodell einfach zu halten
und andererseits den Zeitbedarf der ohnehin aufwa¨ndigen, dreidimensionalen Stro¨mungs-
berechnung nicht zusa¨tzlich durch die Lo¨sung großer Gleichungssysteme zu erho¨hen. Fu¨r
den nahezu massiv ausgefu¨hrten Modellflu¨gel liegt daher die Modellierung mit Hilfe der
in Kapitel 2.3 (S. 19) vorgestellten Timoshenko-Balkenelemente nahe. Dazu werden, wie
in Abbildung 5.4 gezeigt, 42 Balkenelemente entlang der elastischen Achse des Modell-
flu¨gels bei etwa 35% der lokalen Flu¨geltiefe angeordnet. Der U¨bergang zwischen Flu¨gel und
Rumpf wird durch wenige, sehr steife Elemente realisiert. Vervollsta¨ndigt wird das Struk-
turmodell durch Verwendung von Balkenelementen entlang der Mittelachse des Rumpfes.
Sa¨mtliche den Rumpfelementen zugeordneten Knoten werden zur Erfu¨llung der mechani-
schen Randbedingungen als fest eingespannt betrachtet. Sie spielen zwar im Hinblick auf
die Aufnahme projizierter aerodynamischer Kra¨fte im Rahmen der gekoppelten Simulati-
on eine wichtige Rolle, leisten zu einer Verformung jedoch keinen Beitrag. Die Projektion
der aerodynamischen Lasten von der CFD-Oberfla¨che auf die Knoten des Strukturmo-
dells einerseits und die U¨bertragung der Verformungsinformationen von den FE-Knoten
auf die CFD-Oberfla¨che andererseits wird mit Hilfe des in Kapitel 3.1 (S. 38) vorgestellten
Verfahrens bewerkstelligt.
Die fu¨r eine Modellierung des Flu¨gels mit Balkenelementen notwendigen Informationen
umfassen neben den Querschnittsfla¨chen und den Biege- und Torsionssteifigkeiten auch
die Lage der elastischen Achse als Verbindungslinie der lokalen Schubmittelpunkte. Zur
Bestimmung dieser Gro¨ßen wurden aus der CAD-Geometrie an mehreren spannweiti-
gen Positionen Querschnitte extrahiert. Sie stehen senkrecht zur Vorderkante des Flu¨gels
und sind fu¨r einige Positionen im linken Bild der Abbildung 5.4 beispielhaft darge-
stellt. Unter Annahme eines tragenden Vollquerschnitts wurden fu¨r jeden Querschnitt
die Fla¨chentra¨gheitsmomente, die Fla¨che und der Fla¨chenschwerpunkt, also das Biege-
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zentrum, durch Integration direkt bestimmt. Im Gegensatz dazu wurden die Torsions-
steifigkeit und die Lage des Schubmittelpunktes im Rahmen von FE-Untersuchungen er-
mittelt. Dabei stellte der jeweils betrachte Flu¨gelschnitt den konstanten Querschnitt eines
mit FE-Volumenelementen modellierten, prismatischen Balkens dar. Die Auswertung von
Ergebnissen fu¨r Verformungen dieses prismatischen Balkens unter Einwirkung reiner Tor-
sionsmomente oder Querkra¨fte ergab die gesuchten Gro¨ßen fu¨r den vorliegenden Flu¨gel-
querschnitt.
Da die mechanischen Steifigkeiten einer Struktur sich als Produkte aus Werkstoffkenn-
werten und Querschnittsdaten ergeben, ist im Rahmen von Versuchen in bei sehr nied-
rigen Temperaturen betriebenen Windkana¨len die Temperaturabha¨ngigkeit der Elasti-
zita¨t des Modellwerkstoffs zu beru¨cksichtigen. Der Elastizita¨tsmodul E des fu¨r das Hi-
ReTT-Windkanalmodell verwendeten Kryo-Stahls unterliegt einer Temperaturabha¨ngig-
keit gema¨ß
E (T ) = 1.813 · 1011(1.− 0.0416
181.3
(T − 293.)) T in [K] (5.1)
mit T als der Modelltemperatur. Eine Abku¨hlung des Modells von 293K auf 100K fu¨hrt
zu einer Erho¨hung der Modellsteifigkeit von etwa 4.5%.
Aufgrund von Vertraulichkeitsvereinbarungen im Rahmen von HiReTT du¨rfen die Zahlen-
werte der ermittelten Balkendaten nicht vero¨ffentlicht werden. Daher ist im rechten Dia-
gramm der Abbildung 5.4 der Verlauf der Biegesteifigkeit u¨ber der dimensionslosen Spann-
weite η bei Raumtemperatur dargestellt, indem die lokalen Steifigkeitswerte auf die Stei-
Abbildung 5.4. Aufbau des Strukturmodells fu¨r die HiReTT Flu¨gel-Rumpf-Konfiguration aus
Balkenelementen (links) und Verlauf der Biegesteifigkeit u¨ber der dimensionslosen Spannweite
(rechts). Die Skizze zeigt schematisch den inneren Aufbau des Modellflu¨gels [109].
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figkeit des flu¨gela¨ußeren Schnittes bezogen werden. Der dargestellte, fu¨r einen im Bereich
des U¨berganges zwischen Flu¨gel und Rumpf aufgedickten und sich zum Randbogen hin
verju¨ngenden Flu¨gel typische Verlauf zeigt, dass der Hauptanteil der Flu¨gelverformung
im a¨ußeren Bereich der Tragfla¨che zu erwarten ist. Das rumpfnahe Flu¨gelsegment verha¨lt
sich im Vergleich dazu fast starr.
Die in dem Diagramm enthaltene Skizze zeigt schematisch den tatsa¨chlichen Aufbau des
Flu¨gels des Windkanalmodells. Er ist aus einer Ober- und einer Unterha¨lfte aufgebaut und
mit Schraubverbindungen zusammengefu¨gt. Ein kleiner Kanal in der Na¨he der neutralen
Faser fu¨hrt Ro¨hrchen und Kabel fu¨r die Flu¨gelinstrumentierung nach außen [109]. Ge-
naue Details und Abmaße wurden jedoch auch an Projektpartner innerhalb von HiReTT
nicht bekannt gegeben. Eine Beru¨cksichtigung dieser Aspekte war daher nicht mo¨glich.
Die Abweichung des Verformungsverhaltens des realen Modellflu¨gels gegenu¨ber einem
Strukturmodell, welches den Flu¨gel als ein Stu¨ck modelliert und innere Aussparungen
vernachla¨ssigt, wird in [109] als gering eingescha¨tzt. Sie muss jedoch beim Vergleich ex-
perimenteller mit numerischen Ergebnissen sehr wohl beru¨cksichtigt werden.
Diskretisierung des Stro¨mungsfeldes
Abbildung 5.5 zeigt die Punkteverteilung des beim DLR in Braunschweig fu¨r die Stro¨-
mungssimulation mit FLOWer generierten, strukturierten Netzes auf der Modellober-
fla¨che der HiReTT Flu¨gel-Rumpf-Konfiguration und der Symmetrieebene [119]. Dieses
fu¨r Navier-Stokes-Rechnungen geeignete Netz, welches eine C-C-Topologie um den Flu¨gel
herum aufweist, diskretisiert das Lo¨sungsgebiet mit 3.7 Millionen Punkten und 3.4 Mil-
lionen Zellen. Der Abstand der ersten Gitterebene in Normalenrichtung von der Modell-
oberfla¨che ist so gewa¨hlt, dass sich fu¨r die in HiReTT definierten Referenzkanalkondi-
tionen mit Ma=0.85 und Re=32.5·106 ein lo¨sungsabha¨ngiger, dimensionsloser Wandab-
stand von y+ ≈ 1.0 ergibt. Wa¨hrend auf der Oberfla¨che der Flu¨gel-Rumpf-Konfiguration
die Stro¨mungsgeschwindigkeit durch Anwendung der Haftrandbedingungen zu null ge-
setzt wird, bleibt sie auf der direkt an den Rumpf anschließenden Symmetrieebene durch
die Verwendung von Euler-Randbedingungen endlich. Eine sich bei den Windkanalex-
perimenten ausbildende Kanalwandgrenzschicht bleibt dabei ebenso wie die Peniche als
Abstandshalter zur Windkanalwand unberu¨cksichtigt. Die das Lo¨sungsgebiet nach außen
begrenzenden Ra¨nder sind mehrere Spannweiten von der Modelloberfla¨che entfernt. An
ihnen werden als Fernfeldrandbedingungen die Daten der Anstro¨mung vorgegeben, so dass
auch hier ein mo¨glicher Einfluss der Kanalwa¨nde im numerischen Modell keine Beru¨ck-
sichtigung findet. Dieselbe Blocktopologie und Punkteverteilung ist zur Vernetzung der
Geometrie sowohl mit als auch ohne Querruderausschlag angewandt worden. Damit steht
jeweils ein Netz fu¨r das unverformte Modell mit dem Querruderauschlag 0o oder 3o als
Ausgangspunkt der aeroelastischen Rechnungen zur Verfu¨gung.
Ein Beispiel fu¨r die Nachfu¨hrung des Netzes aufgrund der Strukturdeformation in der
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Abbildung 5.5. Punkteverteilung des CFD-Netzes auf der Modelloberfla¨che und der Symme-
trieebene [119]. Breite Linien kennzeichnen die Blockgrenzen. Die Ausschnittvergro¨ßerung zeigt
eine Netzebene in der Na¨he der Flu¨gelspitze fu¨r den unverformten und den verformten Flu¨gel
als Ergebnis der aeroelastischen Simulation.
aeroelastischen Simulation ist in der Ausschnittvergro¨ßerung in Abbildung 5.5 gegeben.
Dort sind fu¨r eine Ebene des direkt den Flu¨gel umgebenden C-Netzes die unverformte
Oberfla¨che und die zugeho¨rige Blockberandung abgebildet und dem verformten Flu¨gel
und dem mitgefu¨hrten Netz gegenu¨bergestellt. Die in Kapitel 2.2 (S. 17) vorgestellte
Gitterdeformationsmethode gewa¨hrleistet einen Erhalt der Gitterqualita¨t, obwohl die ae-
roelastische Flu¨gelverformung eine Verschiebung der flu¨gelnahen Gitterblo¨cke weit u¨ber
ihre anfa¨ngliche Berandung hinaus erforderlich macht.
5.3 Ergebnisse der numerischen Untersuchungen
In diesem Abschnitt werden Ergebnisse diskutiert, welche mit dem vorgestellten ae-
roelastischen Verfahren berechnet worden sind. Sie dienen einerseits dem Zweck der
Verfahrensvalidierung und andererseits der Untersuchung aeroelastischer Effekte am Hi-
ReTT-Windkanalmodell im ETW.
Die im Folgenden dargestellten numerischen Ergebnisse sind unter Verwendung des in
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Abschnitt 3.2 (S. 61) vorgestellten stationa¨ren, iterativen Kopplungsverfahrens berech-
net worden. Ausgangspunkt der gekoppelten Stro¨mungs- und Strukturlo¨sungen ist dabei
immer die kra¨ftefreie, unverformte Halbmodellkonfiguration. Diese entspricht der Geo-
metrie des gefertigten Windkanal-Halbmodells und wird mit dem englischen Begriff jig
shape bezeichnet. Das Programm SOFIA zur aeroelastischen Simulation liefert neben
der Strukturlo¨sung und der Stro¨mungslo¨sung fu¨r die aeroelastische Gleichgewichtskonfi-
guration auch das zugeho¨rige, im Zuge der notwendigen Gitternachfu¨hrung angepasste
CFD-Netz. Dieses kann als Netz einer zu einer bestimmten Kanalkondition geho¨renden
Referenzkonfiguration in ungekoppelten CFD-Rechnungen benutzt werden, um aeroelas-
tische und aerodynamische Effekte getrennt voneinander zu untersuchen.
Fu¨r die numerischen Ergebnisse dieses Abschnittes, die zum direkten Vergleich mit ex-
perimentellen Daten verwendet werden, wurden die Eingabeparameter der Anstro¨mung
so gewa¨hlt, dass sie exakt den Kanalkonditionen des betrachteten Windkanalversuchs
entsprechen [120]. In allen Rechnungen wird zur Beru¨cksichtigung des Einflusses der Tur-
bulenz das k -ω-Modell in der klassischen Formulierung nach Wilcox verwendet. Da die
Reynoldszahl fu¨r die untersuchten Fa¨lle 32.5·106 betra¨gt, wird davon ausgegangen, dass
der laminar-turbulente Umschlag in unmittelbarer Na¨he der Flu¨gelvorderkante auftritt.
Somit ist die Annahme einer voll entwickelten turbulenten Stro¨mung um den Flu¨gel herum
zula¨ssig. Die hier vorgestellten Simulationen sind auf dem SUN -Cluster des Rechenzen-
trums der RWTH Aachen durchgefu¨hrt worden. Unter Verwendung von 12 UltraSparcIV -
Prozessoren mit je 1.2GHz dauerte eine Berechnung der aeroelastischen Gleichgewichts-
lage mit 10 Stro¨mungs-Struktur-Kopplungsschritten und 1500 Multigrid-Iterationen des
Stro¨mungslo¨sers etwa 15 Stunden. Die davon fu¨r die Strukturlo¨sung und die Gitter-
nachfu¨hrung beno¨tigte Zeit liegt im Bereich weniger Minuten. Damit nimmt die Berech-
nung der gekoppelten Lo¨sung kaum mehr Zeit in Anspruch als die Bestimmung der zum
Vergleich verwendeten, ungekoppelten CFD-Referenzlo¨sungen. Die hohe Anzahl der auf
dem SUN -Cluster zur Verfu¨gung stehenden Prozessoren erlaubt die Berechnung einer 13-
Punkte-Polare u¨ber Nacht.
In den folgenden Abschnitten werden das Ausmaß und die Auswirkungen der aeroelasti-
schen Modellverformung nacheinander fu¨r A¨nderungen des Anstellwinkels α, des Belast-
ungsmaßes q/E und der Machzahl Ma untersucht. Der Anstellwinkel wird dabei bis in
den Bereich einsetzender Ablo¨sung erho¨ht, um die Ru¨ckwirkungen der sich verformenden
Tragfla¨che auf dieses den Einsatzbereich des Flu¨gels beschra¨nkende Pha¨nomen zu er-
fassen. Zusa¨tzliche aeroelastische Einflu¨sse, welche aus Querruderausschla¨gen resultieren,
werden im Zusammenhang mit den q/E -Effekten betrachtet. Zur Verdeutlichung wer-
den in jedem Abschnitt die miteinander verglichenen Kanalkonditionen in zugeho¨rigen
Versuchsenveloppen dargestellt.
Anders als die Anstro¨mparameter unterliegen die experimentell und numerisch bestimm-
ten Daten Vertraulichkeitsbeschra¨nkungen, so dass im Rahmen dieser Arbeit Ergebnisse
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nur ohne die Angabe von Zahlenwerten dargestellt werden ko¨nnen. Dazu wird weitgehend
auf die Beschriftung von Diagrammachsen mit Zahlenwerten verzichtet. Die Eindeutigkeit
und Aussagekraft der Darstellungen wird dadurch nicht beeinflusst.
5.3.1 Einfluss des Anstellwinkels
Bei einer Vergro¨ßerung des Anstellwinkels nimmt in einem mit hohem statischen Druck
betriebenen Windkanal durch die Erho¨hung der Auftriebskraft die Verformung des Mo-
dellflu¨gels signifikant zu. In diesem Abschnitt sollen die dadurch verursachten aeroelasti-
schen Effekte von aerodynamischen Effekten getrennt untersucht werden und somit das
Ausmaß des Verformungseinflusses quantifiziert werden. Dazu werden die in der Envelop-
pe in Abbildung 5.6 gezeigten Kanalkonditionen konstant gehalten, bei denen aufgrund
des hohen Totaldrucks ptot die Flu¨gelverformung besonders ausgepra¨gt ist. Variiert wird
in den folgenden Betrachtungen ausschließlich der Anstellwinkel.
Ma=0.85
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Abbildung 5.6. Kanalkonditionen fu¨r die Untersuchung des reinen Anstellwinkeleinflusses.
Verformung des Flu¨gelmodells in Abha¨ngigkeit des Anstellwinkels α
Um einen Eindruck vom Ausmaß und von der Art der Verformung des Modellflu¨gels zu
erhalten, sind im oberen Teil der Abbildung 5.7 die unverformte Modellkonfiguration (jig
shape) und die berechnete aeroelastische Gleichgewichtskonfiguration fu¨r α=3.00 gemein-
sam dargestellt. Der Vergleich la¨ßt eine deutliche Flu¨gelverformung erkennen. Links unten
sind die Konturlinien der zugeho¨rigen, vertikalen Verschiebung der Flu¨geloberfla¨che u¨ber
dem Flu¨gelgrundriss aufgetragen. Die Legende verdeutlicht, dass im Bereich des Rand-
bogens erhebliche, auf die Halbspannweite bezogene Vertikalverschiebungen von 5% auf-
treten. Die Achse des verwendeten Balkenmodells, dessen Strukturlo¨sung im Verlauf der
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Abbildung 5.7. Oben: Unverformte Konfiguration und aeroelastische Gleichgewichtskonfigu-
ration aus der aeroelastischen Simulation. Unten: Konturlinien der vertikalen Verschiebung der
Flu¨geloberfla¨che (links) und Flu¨gelschnitte durch den unverformten und den verformten Flu¨gel
fu¨r drei unterschiedliche Anstellwinkel (α=0.0o , 1.5o , 3.0o) (rechts).
Simulation durch die in Abschnitt 3.1 beschriebene Transfermethodik auf die Flu¨gelober-
fla¨che projiziert wird, ist ebenfalls eingezeichnet. Man erkennt im a¨ußeren Bereich des
Flu¨gels das erwartete Verformungsverhalten mit Konturlinien der Vertikalverschiebung,
die aufgrund einer geringen Torsionsverformung nahezu senkrecht zur Balkenachse ste-
hen. Im Bereich der Flu¨gelwurzel verlaufen diese Linien fast parallel zum Rumpf, was
dem realen Verhalten einer schra¨gen Einspannung entspricht und durch den Algorithmus
des Verformungstransfers richtig abgebildet wird. Fu¨r den im linken unteren Bild der
Abbildung 5.7 in der Na¨he der Flu¨gelspitze eingezeichneten Schnitt A-A sind im rech-
ten unteren Bild die Querschnitte des verformten Flu¨gels fu¨r drei Anstellwinkel (α=0.0o ,
1.5o , 3.0o) dargestellt. Neben der großen, vertikalen Verschiebung fa¨llt die zunehmende
Drehung des anstro¨mungsparallelen Profils auf. Dieses fu¨r ru¨ckwa¨rtig gepfeilte Flu¨gel ty-
pische und an die Biegeverformung gekoppelte Verhalten erkla¨rt sich dadurch, dass der
Punkt der Vorderkante eine geringere vertikale Verschiebung aufgrund der Flu¨gelbiegung
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erfa¨hrt als der zum selben Schnitt geho¨rige Punkt der Hinterkante. Anschaulich wird dies
durch den Vergleich der Schnittlinie A-A mit den Konturlinien in der linken unteren Ab-
bildung. Eine Aufwa¨rtsbiegung des Flu¨gels bei positivem Auftrieb resultiert daher fu¨r
einen stro¨mungsparallelen Flu¨gelschnitt immer in einer Verringerung des lokalen Anstell-
winkels.
Im Folgenden werden zur Charakterisierung der Flu¨geldeformation die in Abbildung 5.7
(rechts unten) kenntlich gemachten Gro¨ßen verwendet:
u: Vertikale Verschiebung der Balkenachse. u beschreibt ausschließlich die Biege-
verformung des Flu¨gels. utip bezeichnet den Wert an der Flu¨gelspitze.
φtwist : Verdrehungswinkel eines anstro¨mungsparallelen Flu¨gelschnitts (twist). Der Wert
φtwist wird ermittelt aus der Differenz zwischen Vorderkantenverschiebung uVK
und Hinterkantenverschiebung uHK in einem Flu¨gelschnitt mit η=konst. (Ver-
drehung in der Widerstandsebene) gema¨ß:
φtwist(η) = arctan
uHK (η)− uVK (η)
c(η)
(5.2)
Ein positiver Wert φtwist beschreibt eine Reduktion des lokalen Anstellwinkels.
φtwist ,tip ist der korrespondierende Wert an der Flu¨gelspitze.
φtor : Strukturelle Torsion des Flu¨gels, d. h. die lokale Verdrehung eines zur Balken-
achse senkrechten Querschnitts um die Balkenachse. φtor ,tip bezeichnet den Wert
an der Flu¨gelspitze.
Einen guten U¨berblick u¨ber das Maß der Flu¨gelverformung erlaubt die Betrachtung der
Werte der Verschiebung und Verdrehung der Flu¨gelspitze. Dazu sind utip im linken oberen
Diagramm beziehungsweise φtwist ,tip und φtor ,tip im rechten oberen Diagramm der Abbil-
dung 5.8 u¨ber dem Auftriebsbeiwert cl aufgetragen. Im linken oberen Bild erkennt man fu¨r
die in der aeroelastischen Simulation ermittelte Verschiebung der Flu¨gelspitze utip einen
fast linearen Verlauf u¨ber dem gesamten betrachteten Bereich der Auftriebsbeiwerte. Er-
wartungsgema¨ß ist der Ausschlag der Flu¨gelspitze fu¨r verschwindenden Gesamtauftrieb
am linken Ende der Kurve nahezu Null. Fu¨r den maximal hier betrachteten Auftriebsbei-
wert nimmt der Flu¨gel fu¨r die vorliegenden Kanalkonditionen mit einem Belastungsmaß
von q/E=0.5747·10−6 eine aeroelastische Gleichgewichtslage ein, bei der der Randbogen
5% der Halbspannweite gegenu¨ber der unverformten Konfiguration verschoben ist. Da
wa¨hrend der Experimente das optische Deformationsmesssystem fu¨r Halbmodelle noch
nicht genutzt werden konnte, liegen keine gemessenen Daten der Vertikalverschiebung utip
vor. Die Anwendung der in [111] beschriebenen und gegen optische Verformungsmessun-
gen validierten analytischen Methode zur Bestimmung des twist erlaubt zumindest einen
Vergleich der berechneten lokalen Anstellwinkela¨nderung φtwist ,tip mit aus Versuchsdaten
ermittelten Werten. Im rechten oberen Diagramm der Abbildung 5.8 sind die entspre-
chenden Ergebnisse aus Experiment und Simulation gegenu¨ber gestellt. Zusa¨tzlich ist in
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Abbildung 5.8. Obere Reihe: Verschiebung utip (links) und Verdrehung φtwist ,tip beziehungs-
weise φtor ,tip (rechts) der Flu¨gelspitze u¨ber dem Auftriebsbeiwert cl . Untere Reihe: Spannweitige
Verla¨ufe der Verformungen fu¨r drei ausgewa¨hlte Auftriebsbeiwerte.
diesem Bild das Maß der strukturellen Torsion φtor ,tip aufgetragen, welches jedoch nur als
Berechnungsergebnis vorliegt. Fu¨r das kleinste cl am linken Rand des Diagramms ist zu
erkennen, dass die strukturelle Torsion φtor ,tip und der aus Vorder- und Hinterkantenver-
schiebung berechnete Flu¨geltwist φtwist ,tip fast den gleichen Wert annehmen. Dies erkla¨rt
sich dadurch, dass fu¨r verschwindenden Gesamtauftrieb nahezu keine Biegeverformung
vorliegt und der twist durch die Torsion dominiert wird. Zu bemerken ist, dass aufgrund
der nicht verschwindenden Torsionsverformung auch bei Nullauftrieb schon ein gewis-
ses Maß an Verdrehung der Profilquerschnitte auftritt. Dieses muss beim Vergleich von
Stro¨mungslo¨sungen fu¨r die starre und die elastische Konfiguration bei niedrigem cl beru¨ck-
sichtigt werden. Fu¨r steigendes cl nimmt die Querschnittsverdrehung φtwist ,tip fast linear
bis auf 3o fu¨r den ho¨chsten Auftriebsbeiwert zu. Damit sind die Verringerung des lokalen
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Anstellwinkels an der Flu¨gelspitze durch die aeroelastische Verformung des Flu¨gels und
der Rumpfanstellwinkel von etwa gleicher Gro¨ße. Der Vergleich mit den durch Symbole
dargestellten experimentellen Werten zeigt eine sehr gute U¨bereinstimmung mit einer Ab-
weichung von maximal 0.15o fu¨r den gesamten Anstellwinkelbereich. Der Torsionswinkel
φtor ,tip nimmt mit steigendem Anstellwinkel leicht ab und leistet zu ho¨heren Auftriebs-
beiwerten hin nur noch einen kleinen Beitrag zum dann von der Biegung dominierten
und aerodynamisch wirksamen lokalen Verdrehwinkel φtwist ,tip des zur Widerstandsebene
parallelen Flu¨gelschnittes.
Die Diagramme in der unteren Reihe der Abbildung 5.8 geben einen Eindruck der spann-
weitigen Verla¨ufe der Biegeverformung u(η) und der Flu¨gelschnittverdrehung φtwist(η)
fu¨r drei unterschiedliche Auftriebsbeiwerte. Die Biegelinien zeigen bis zur spannweiti-
gen Position des Knicks der Hinterkante nur eine sehr geringe Verformung und bis zum
Randbogen den typischen Verlauf eines Balkens unter Streckenlast. Die aus den Simula-
tionsdaten ermittelten Verla¨ufe der Flu¨gelverdrehung weisen eine fu¨r gepfeilte und sich
verju¨ngende Tragfla¨chen charakteristische S-Form auf. Im Gegensatz zur Vertikalverschie-
bung ist im twist an der Position des Hinterkantenknicks schon eine merkliche Verformung
zu erkennen. Die an den sieben Druckmessschnitten aus experimentellen Druckdaten be-
stimmten Werte der Verdrehung besta¨tigen die berechneten, spannweitigen Verla¨ufe. Die
maximalen Abweichungen sind am rumpfna¨chsten Schnitt zu erkennen. Eine mo¨gliche Er-
kla¨rung dafu¨r ist eine mangelnde Sensitivita¨t der analytischen Methode zur Bestimmung
des Flu¨geltwists im inneren Bereich des Modellflu¨gels, welcher kaum Deformation aufweist.
Daru¨ber hinaus ko¨nnten Vereinfachungen in der Strukturmodellierung eine mo¨gliche Ur-
sache fu¨r die Abweichungen sein. Wie in Abschnitt 5.2 (S. 99) diskutiert, konnten die
internen Details des Windkanalmodells nicht in das Strukturmodell einfließen. Insbeson-
dere der U¨bergang zwischen Flu¨gel und Rumpf wird daher nicht exakt erfasst.
Einfluss der Verformung auf globale Beiwerte
Nach der ausfu¨hrlichen Erla¨uterung der sich einstellenden, vom Auftrieb abha¨ngigen Mo-
dellverformungen soll jetzt deren Ru¨ckwirkung auf die aerodynamische Lo¨sung fu¨r die auf
Seite 106 definierten Kanalkonditionen untersucht werden. Dazu werden zuna¨chst die glo-
balen aerodynamischen Beiwerte fu¨r Auftrieb, Nickmoment und Widerstand (cl , cm , cd)
betrachtet. Deren Werte sind in Abbildung 5.9 u¨ber dem Anstellwinkel α aufgetragen.
Den numerischen Ergebnissen aus der aeroelastischen Simulation und den experimen-
tellen Werten sind dort auch Vergleichsergebnisse aus ungekoppelten CFD-Rechnungen
gegenu¨ber gestellt. Diese sind zum einen fu¨r die undeformierte Modellkonfiguration (jig
shape) und zum anderen fu¨r eine als Referenzkonfiguration bezeichnete Modellgeometrie
berechnet worden. Die Referenzgeometrie entspricht der sich bei Ma=0.85, Re=32.5·106,
q/E=0.5747·10−6 und α=αref einstellenden aeroelastischen Gleichgewichtskonfigurati-
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Abbildung 5.9. Globale Beiwerte (cl , cm , cd ) als Funktion des Anstellwinkels α und Wider-
standspolare cl -cd . Neben den Ergebnissen der aeroelastischen Simulation und den experimen-
tellen Werten aus den ETW -Versuchen sind ungekoppelte CFD-Lo¨sungen fu¨r die unverformte
Konfiguration (jig shape) und die Referenzkonfiguraton (Ref.-Konf.) dargestellt.
on. Das zugeho¨rige CFD-Netz steht als Ausgabedatei der fu¨r diese Konditionen durch-
gefu¨hrten aeroelastisch-gekoppelten Rechnung zur Verfu¨gung. Die zu dieser Konfiguration
geho¨rende Biegelinie und der spannweitige Verlauf des Flu¨geltwists sind in der unteren
Reihe der Abbildung 5.8 dargestellt und mit cl ,ref gekennzeichnet. Die numerisch be-
stimmten Verla¨ufe der globalen Beiwerte sind jeweils mit 13 Punkten aufgelo¨st, was einem
Anstellwinkelinkrement zwischen zwei Ergebnissen von ∆α=0.5o entspricht.
Betrachtet man das linke obere Bild in Abbildung 5.9, erkennt man, dass die cl -α-Kurven
fu¨r die beiden starren Konfigurationen nahezu parallel verlaufen, ihre Steigung jedoch
deutlich gro¨ßer ist als die der experimentell oder in der aeroelastischen Simulation er-
mittelten Verla¨ufe. Die Kurven fu¨r den jig shape und den flexiblen Flu¨gel schneiden sich
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erwartungsgema¨ß fu¨r kleine α im Bereich des Nullauftriebs und klaffen dann mit zuneh-
mendem Anstellwinkel immer weiter auseinander. Dem entgegen gesetzt schneidet der cl -
Verlauf fu¨r die Referenzkonfiguration definitionsgema¨ß den aeroelastisch ermittelten Ver-
lauf im Anstellwinkel der Referenzbedingungen (αref ) und zeigt die gro¨ßten Abweichungen
bei kleinen Werten des Auftriebs. Der Effekt der geringeren Steigung der cl -α-Kurven der
aeroelastischen Lo¨sung und der experimentellen Werte entsteht, weil mit ansteigendem
Auftrieb die Biegeverformung und damit die lokale Anstellwinkelverkleinerung durch den
Flu¨geltwist einen zunehmenden Auftriebsverlust gerade im flu¨gela¨ußeren Bereich bewirkt.
Dieser tritt an einem starren Tragflu¨gel nicht auf. Vergleicht man insbesondere den Verlauf
der Ergebnisse der aeroelastischen Rechnung mit dem Verlauf, welcher fu¨r die unverformte
jig shape berechnet worden ist, hat man durch die erkennbare Differenz ein direktes Maß
zur Bestimmung des reinen aeroelastischen Einflusses.
Ein Vergleich der Ergebnisse der Stro¨mungs-Struktur-Simulation mit den durch Symbole
gekennzeichneten experimentellen Daten aus den ETW -Versuchen la¨ßt erkennen, dass die
gekoppelten aerodynamischen und aeroelastischen Effekte durch das numerische Verfah-
ren gut vorhergesagt werden. Der Unterschied zwischen Experiment und aeroelastischer
Simulation wird erst zu ho¨heren Anstellwinkeln hin etwas gro¨ßer. Dies ist mo¨glicherwei-
se auch bedingt durch eine Beeinflussung der Rumpfumstro¨mung und der Umstro¨mung
rumpfnaher Flu¨gelbereiche durch die Kanalwandgrenzschicht, die in der Simulation nicht
beru¨cksichtigt wird. Ein Einfluss durch eine nicht richtige Erfassung der Flu¨gelverformung
erscheint aufgrund der in Abbildung 5.8 dokumentierten guten U¨bereinstimmung zwischen
numerischen und experimentellen Werten des twist u¨ber den gesamten cl -Bereich eher un-
wahrscheinlich. Eine weitere mo¨gliche Ursache der Abweichungen liegt auch in bekannten
Defiziten der Turbulenzmodellierung bei der Stro¨mungslo¨sung fu¨r hohe Anstellwinkel.
Die gute U¨bereinstimmung zwischen numerischen und experimentellen Daten und der
große Einfluss der Flu¨gelverformung wird noch deutlicher, betrachtet man die Verla¨ufe
des fu¨r die Flugdynamik wichtigen Nickmomentes cm u¨ber dem Anstellwinkel α im rech-
ten oberen Diagramm der Abbildung 5.9. Die cm-α-Kurven fu¨r die starr angenommenen
Konfigurationen verlaufen wie beim Auftrieb wieder zueinander parallel, jedoch weit weg
von den experimentellen beziehungsweise aeroelastischen Ergebnissen. Ursache hierfu¨r ist
wieder der mit dem Anstellwinkel zunehmende Flu¨geltwist. Dieser reduziert den Auftrieb
im a¨ußeren Bereich des Flu¨gels und schiebt damit den Druckpunkt der Luftkra¨fte na¨her
zum Rumpf. Entsprechend der Pfeilung des Flu¨gels wird dabei der Druckpunkt auch
weiter stromaufwa¨rts verschoben. Die Divergenz des Nickmomentes in der Kurve der un-
verformten Konfiguration deutet auf den Beginn der Ablo¨sung hin, die, wie spa¨ter noch
diskutiert wird, fu¨r die jig shape deutlich fru¨her eintritt als fu¨r die Referenzkonfiguration
oder den sich verformenden Flu¨gel.
Die untere Reihe der Diagramme in Abbildung 5.9 dokumentiert den fu¨r die Effizienz
eines Flugzeuges entscheidenden Widerstand cd fu¨r das HiReTT-Halbmodell. Im linken
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Bild ist der Widerstand aufgetragen u¨ber dem Anstellwinkel, rechts ist er dargestellt
in Form der Widerstandspolare cl u¨ber cd . Zur besseren Bewertung des Unterschie-
des zwischen den verschiedenen Lo¨sungen ist im linken Bild der Maßstab fu¨r 100 drag
counts (dc, 1dc=1·10−4) angegeben. Die Betrachtung der cd -α-Kurven la¨sst ein quali-
tativ a¨hnliches Verhalten wie fu¨r die schon diskutierten Beiwerte erkennen. Bei kleinen
Anstellwinkeln erfassen die Lo¨sungen fu¨r die jig shape aufgrund geringer aeroelastischer
Verformungen den Widerstand a¨hnlich gut wie die Ergebnisse der gekoppelten Simulation.
Die Werte der Referenzkonfiguration weichen in diesem Bereich noch sichtbar ab. Bei ho-
hen Anstellwinkeln liegen die Widerstandsbeiwerte des unverformten Modells dann weit
ab von den gemessenen Werten, wa¨hrend die aeroelastische Lo¨sung den Trend wesentlich
besser zu reproduzieren vermag. Trotzdem nehmen die Unterschiede zu den experimentel-
len Ergebnissen bei hohem Auftrieb zu. Dies ist vermutlich auf dieselben Gru¨nde zuru¨ck
zu fu¨hren, die auch die gro¨ßer werdenden Abweichungen der Auftriebsbeiwerte bewir-
ken. Die Differenzen zwischen allen Lo¨sungen treten weniger deutlich hervor, betrachtet
man die Widerstandspolare cl u¨ber cd im rechten unteren Bild der Abbildung 5.9. Da
ein großer Teil des Widerstandes in Form des induzierten Widerstandes vom Auftrieb
abha¨ngt, fallen in dieser Art der Darstellung aeroelastische Effekte weniger ins Gewicht.
Die in Ausschnittvergro¨ßerungen dennoch zu erkennenden Unterschiede der einzelnen Po-
laren setzen aber eine Auflo¨sung mit mehr als 13 Punkten voraus, so dass mit den hier
vorliegenden, numerischen Ergebnissen eine detailliertere Betrachtung nicht mo¨glich ist.
Der Vergleich der Ergebnisse der anstellwinkelabha¨ngigen, globalen Beiwerte fu¨r die star-
ren Konfigurationen und den flexiblen Flu¨gel in Abbildung 5.9 machen deutlich, dass
reine CFD-Lo¨sungen das Experiment nur richtig nachvollziehen ko¨nnten, wenn, u¨ber den
hier betrachten Anstellwinkelbereich verteilt, mindestens vier aeroelastische Flu¨gelkon-
figurationen zur Erstellung von CFD-Netzen zur Verfu¨gung gestellt und bei den CFD-
Rechnungen eingesetzt wu¨rden.
Einfluss der Verformung auf Last- und Druckverteilungen
Wie im vorherigen Abschnitt erla¨utert, hat der erhebliche Einfluss der Flu¨gelverformung
auf die globalen Beiwerte des HiReTT-Windkanalmodells seine Ursache insbesondere in
der durch die Flu¨gelbiegung verursachten Verdrehung stro¨mungsparalleler Flu¨gelquer-
schnitte und der daraus resultierenden Vera¨nderung lokaler Druckverteilungen. Wa¨hrend
durch den Vergleich der Kurven der Beiwerte u¨ber dem Anstellwinkel aber nur der Einfluss
der aeroelastischen Verformungen auf integrale Gro¨ßen beschrieben wurde, werden jetzt
die lokalen Effekte am Flu¨gel betrachtet. Durch Vergleich mit experimentell bestimmten
Druckverteilungen soll der Nachweis erbracht werden, dass die aeroelastische Simulation
diese Effekte richtig erfasst.
Im oberen Teil der Abbildung 5.10 ist fu¨r den schon definierten Referenzfall bei α=αref die
Verteilung des Druckbeiwertes cp aus der aeroelastischen Rechnung als Konturdarstellung
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Abbildung 5.10. Last- und Druckverteilungen fu¨r die Anstro¨mbedingungen des definierten
Referenzfalls bei Ma=0.85, Re=32.5·106, q/E=0.5747·10−6 und α=αref fu¨r die unverformte
und die aeroelastische Konfiguration im Vergleich zu experimentellen Daten (ETW ).
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auf der Oberseite des Tragflu¨gels dargestellt. Dem Bild u¨berlagert ist der spannweitige
Verlauf der querschnittsweise berechneten Auftriebsbeiwerte der auf eins normierten Pro-
filquerschnitte. Die vertikalen, gestrichelten Linien kennzeichnen die Positionen der Druck-
messschnitte am Modellflu¨gel und damit die Stellen, an denen experimentelle Daten zum
Vergleich herangezogen werden ko¨nnen. Die als durchgezogene Linie dargestellte, aus den
numerischen aeroelastischen Ergebnissen ermittelte, spannweitige Lastverteilung stimmt
an den vorhandenen Stu¨tzpunkten sehr genau mit den experimentellen Werten u¨berein.
Einen vo¨llig anderen Verlauf zeigt die gestrichelte Kurve der aus der Stro¨mungslo¨sung des
unverformten Modells querschnittsweise berechneten Auftriebsbeiwerte. Die zur Flu¨gel-
spitze hin gro¨ßer werdende Abweichung der Lastverla¨ufe fu¨r den starren und den flexiblen
Flu¨gel la¨ßt den auftriebsverringernden Einfluss des twist deutlich erkennen. Auffa¨llig ist,
dass am U¨bergang Rumpf-Flu¨gel trotz vernachla¨ssigbarer lokaler Verformung dennoch
ein Unterschied der Lastverteilungen vorliegt. Dies deutet darauf hin, dass die vera¨nder-
ten Druckverteilungen an weiter außen liegenden Flu¨gelschnitten auch einen Einfluss auf
rumpfnahe Querschnitte haben.
Einen noch detaillierteren Einblick in die lokalen Auswirkungen der Flu¨gelverformung
erlaubt die direkte, querschnittsweise Betrachtung der Druckverteilungen. Diese sind fu¨r
sechs Flu¨gelschnitte von η=0.22 bis η=0.84 im unteren Teil der Abbildung 5.10 dar-
gestellt. Jedes Bild beinhaltet neben den durch Symbole repra¨sentierten experimentel-
len Daten die berechneten Druckverteilungen fu¨r den verformten und den unverformten
Flu¨gel. Fu¨r jeden Querschnitt ist daru¨ber hinaus das Maß der lokalen Querschnittsver-
drehung φtwist ,lok angegeben, was die Ursache der Abweichungen zwischen aeroelastischer
und starrer Lo¨sung zu verdeutlichen hilft. Wie in der spannweitigen Lastverteilung schon
zu erkennen, zeigt auch die Druckverteilung fu¨r η=0.22 trotz geringem lokalen twist von
0.05o schon leichte Unterschiede zwischen der Lo¨sung des unverformten und des sich ver-
formenden Flu¨gels. Bis auf einen kleinen Bereich auf der Profiloberseite ist die U¨berein-
stimmung zwischen Numerik und Experiment gut. Die Abweichungen sind vermutlich auf
Einflu¨sse durch die Kanalwandgrenzschicht zuru¨ck zu fu¨hren [121]. Diese Einflu¨sse sind in
den na¨chsten Druckschnitten bei η=0.33 und η=0.47 noch deutlich zu erkennen. Sie klin-
gen dann aber bis η=0.84 vo¨llig ab, wo experimentelle Werte und numerische Ergebnisse
der aeroelastischen Rechnung nahezu vollsta¨ndig aufeinander liegen. Die Abweichungen
der Druckverteilungen des unverformten Flu¨gels sind spa¨testens ab dem mittleren Flu¨gel-
querschnitt bei η=0.47 nicht mehr zu vernachla¨ssigen. Fu¨r noch weiter außen liegende
Schnitte, deren lokale Anstellwinkelreduktion durch die Flu¨gelverformung Werte bis 2.0o
annimmt, lassen sie eine vo¨llig andere Stro¨mungssituation im Vergleich zu den tatsa¨chli-
chen Verha¨ltnissen am verformten Flu¨gel erkennen.
Als na¨chstes soll nun mit Hilfe der Abbildung 5.11 der Einfluss der sich mit dem Anstell-
winkel a¨ndernden Flu¨gelverformung auf die Druckverteilung im Flu¨gelschnitt bei η=0.84
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Abbildung 5.11. Abha¨ngigkeit der lokalen Druckverteilungen vom Anstellwinkel α am
Druckschnitt bei η=0.84 . Dargestellt sind Ergebnisse zwischen α=αref -2.0o (oben links) bis
α=αref+0.5o (unten rechts) fu¨r die starre und die aeroelastische Konfiguration im Vergleich zu
experimentellen Daten (ETW ).
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genauer untersucht werden. Dazu sind von α=αref -2.0
o bis α=αref+0.5
o die Druckver-
teilungen in Schritten von 0.5o von links oben nach rechts unten fortlaufend dargestellt.
Zur Veranschaulichung des Unterschiedes zwischen aeroelastisch verformtem und unver-
formtem Flu¨gel ist unter jeder Druckverteilung auch der entsprechende Flu¨gelschnitt in
der Ausgangslage (jig shape) und in der aeroelastischen Gleichgewichtslage abgebildet.
Die Betrachtung der Druckverteilungen aus Experiment und aeroelastischer Rechnung
zeigt neben einer guten U¨bereinstimmung, dass erst bei α=αref -0.5
o ein Verdichtungsstoß
entsteht. Dieser geht bei α=αref in eine Doppelstoßkonfiguration u¨ber. Bei α=αref+0.5
o
hat sich dann die fu¨r superkritische Profile typische Druckverteilung mit ausgepra¨gtem,
flachen Druckplateau und starkem Stoß ausgebildet. Der Einfluss der Flu¨gelverformung
wird in Abbildung 5.11 deutlich durch den Vergleich der Druckverteilungen an der unver-
formten und der elastischen Tragfla¨che. Schon bei α=αref=-2.0
o sind große Differenzen zu
erkennen. Sie sind begru¨ndet durch die bei diesem Anstellwinkel schon deutlichen Unter-
schiede zwischen der starren und der aeroelastischen Konfiguration. Bei α=αref -1.5
o , und
damit ein Grad fru¨her als im Experiment, entsteht ein kleiner Verdichtungsstoß, dessen
Auspra¨gung kontinuierlich bis α=αref+0.5
o zunimmt. Ein Doppelstoß, wie am elastischen
Flu¨gel, tritt am starren Flu¨gel gar nicht auf.
Abbildung 5.12 soll helfen, die Vorhersagequalita¨t des aeroelastischen Verfahrens hinsicht-
lich der Bestimmung der Druckverteilung fu¨r den gesamten Anstellwinkelbereich vom
Nullauftrieb bis zur einsetzenden Ablo¨sung nachzuweisen. Dazu werden, wie im linken
Schaubild dargestellt, die Signale einzelner Drucksensoren bei 27%, 54% und 93% loka-
Abbildung 5.12. Verlauf der Druckbeiwerte u¨ber dem Anstellwinkel α fu¨r drei ausgewa¨hlte
Sensorpositionen auf der Profiloberseite im Druckschnitt bei η=0.84.
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ler Profiltiefe auf der Profiloberseite im Schnitt bei η=0.84 betrachtet. Die Positionen
dieser Drucksensoren sind zum Vergleich ebenfalls in den Druckverteilungen in Abbil-
dung 5.11 gekennzeichnet. Die an ihnen in den Windkanaltests gemessenen Druckbeiwerte
sind im rechten Diagramm der Abbildung 5.12 durch die Symbole dargestellt und u¨ber
dem Anstellwinkel aufgetragen. Die durchgezogenen Linien verbinden die korrespondie-
renden Werte aus der aeroelastischen Simulation. Fu¨r alle drei Sensorpositionen gilt, dass
die experimentellen Werte durch die aeroelastischen Simulationsergebnisse sehr genau er-
fasst werden. Dies gilt auch fu¨r die durch lokale Spitzen deutlich werdenden nichtlinearen
Effekte, welche durch die Enstehung und Bewegung der Verdichtungssto¨ße auf der Pro-
filoberseite verursacht werden (vergleiche auch Abbildung 5.11). Insbesondere der durch
die Ausbildung des Doppelstoßes verursachte Druckanstieg am Sensor bei 27% der Pro-
filtiefe wird reproduziert. Die einzige Ausnahme eines deutlichen Unterschiedes zwischen
Experiment und aeroelastischer Simulation ist fu¨r den mittleren Sensor beim ho¨chsten
Anstellwinkel zu erkennen. Die im Windkanalversuch einsetzende Ablo¨sung bewirkt eine
Verschiebung der Stoßposition zur Profilvorderkante hin und verursacht einen plo¨tzli-
chen Druckanstieg am Sensor bei 54% Profiltiefe. Diese typische Stoßrichtungsumkehr bei
beginnender Ablo¨sung wird fu¨r diesen Anstellwinkel von den numerischen Ergebnissen
noch nicht erfasst. Zwecks Einscha¨tzung der rein aeroelastischen Einflu¨sse sind in der Ab-
bildung auch wieder die Ergebnisse fu¨r die starre Ausgangskonfiguration, die jig shape,
dargestellt. Wie schon anhand Abbildung 5.11 diskutiert, entwickeln und bewegen sich die
Verdichtungssto¨ße auf der Saugseite des starren Flu¨gels vo¨llig anders als am sich verfor-
menden Modellflu¨gel. Entsprechend treten die die Stoßbewegungen charakterisierenden
Druckspitzen in den cp-α-Verla¨ufen des starren Flu¨gels fu¨r andere Anstellwinkel auf. Den
nicht auftretenden Doppelstoß erkennt man auch im fehlenden Druckanstieg an der Sen-
sorposition bei 27% Profiltiefe.
Anhand dieser Beobachtungen la¨ßt sich zusammenfassend feststellen, dass die aeroelasti-
sche Verformung einen erheblichen Einfluss auf das nichtlineare Verhalten der Tragflu¨gel-
umstro¨mung nahe der kritischen Machzahl hat. Die Kopplung des Stro¨mungslo¨sers mit
einem wenig detaillierten, linearen Strukturmodell ist ausreichend, um diesen Einfluss
zuverla¨ssig zu beschreiben.
Einfluss der Verformung auf Beginn und Topologie der Stro¨mungsablo¨sung
Die bisherigen Abschnitte haben bereits gezeigt, dass die aeroelastische Forma¨nderung des
Flu¨gels eines Windkanalmodells nicht nur einen großen Einfluss auf die Druckverteilung
und damit auf die resultierenden Lasten hat, sondern sich daru¨ber hinaus das Verhalten
der Umstro¨mung infolge der Flu¨gelverformung grundlegend a¨ndern kann. Ein Beispiel
dafu¨r ist die nun betrachtete Ablo¨sung der Tragflu¨gelumstro¨mung bei hohem Auftrieb.
Sie tritt am flexiblen Flu¨gel durch die an die Durchbiegung gekoppelte, lokale Reduktion
des Anstro¨mwinkels im Vergleich zum starren Tragflu¨gel spa¨ter auf.
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Dieser Effekt wird in Abbildung 5.13 illustriert. Im oberen Teil der Abbildung sind die
bereits auf Seite 111 diskutierten Kurven des Nickmomentes cm u¨ber dem Anstellwinkel
α aufgetragen. Drei vertikale, gestrichelte Linien markieren die mit “1” bis ”3” durch-
nummerierten Anstellwinkel, fu¨r die im unteren Teil des Bildes fu¨r den unverformten
Flu¨gel (linke Spalte) und den flexiblen Flu¨gel (rechte Spalte) auf der Oberseite Stromli-
nien und die Druckverteilungen als Konturdarstellungen gezeigt werden. Die Verformung
relativ zur jig shape ist jeweils im kleinen Ka¨stchen fu¨r den Flu¨gelschnitt bei η=0.84 ver-
deutlicht. Die breit durchgezogenen Linien auf den Flu¨gelgrundrissen machen zusammen
mit den Stromlinien die Gebiete der Ru¨ckstro¨mung deutlich erkennbar. Sie umfassen die
Bereiche, in der die lokale Stro¨mungsrichtung zur Vorderkante des Tragflu¨gels weist.
Die cm-α-Kurven, wie sie im Kopf der Abbildung 5.13 dargestellt sind, liefern ein ha¨ufig
genutztes, globales Kriterium zur Bestimmung des Anstellwinkels, bei dem Ablo¨sung ein-
setzt [122]. Eine pra¨zise Verwendung dieses Kriteriums, das auf der Auswertung der Di-
vergenz des Verlaufs des Nickmomentes basiert, wu¨rde jedoch eine Auflo¨sung des An-
stellwinkelbereichs mit einem ∆α von deutlich weniger als 0.5o erforderlich machen. Dies
ist fu¨r die vorliegenden, numerischen Lo¨sungen jedoch nicht erfu¨llt. Benutzt man die
vereinfachte Bedingung, dass ein Beginn der Stro¨mungsablo¨sung fu¨r den Anstellwinkel
zu erwarten ist, ab dem die cm-α-Kurve divergiert, la¨ßt dies fu¨r den starren Flu¨gel die
Ausbildung eines lokalen Ru¨ckstro¨mgebietes ab dem mit “1” markierten Anstellwinkel
erwarten. Die zugeho¨rige Darstellung der Umstro¨mung des Tragflu¨gels im oberen Bild der
linken Spalte besta¨tigt diese Vermutung. Es zeigt ein kleines, stoßinduziertes Ablo¨sege-
biet, welches jedoch auf den a¨ußeren Bereich der Tragfla¨che und die na¨here Umgebung
des Stoßfußes beschra¨nkt ist. Erst fu¨r einen 1o ho¨heren, mit “2” markierten Anstellwinkel
deutet sich gema¨ß der cm-α-Kurve auch eine Ablo¨sung am flexiblen Tragflu¨gel an, des-
sen Ru¨ckstro¨mgebiet ebenfalls zuna¨chst auf den na¨heren Bereich des Verdichtungsstoßes
beschra¨nkt ist. Fu¨r diese Anstro¨mverha¨ltnisse hat sich das Ablo¨segebiet am Flu¨gel der
jig shape schon bis zur Hinterkante ausgedehnt. Fu¨r den ho¨chsten Anstellwinkel (“3”)
ist zu erkennen, dass sich bei der starren Tragfla¨che (links unten) das abgelo¨ste Gebiet
vom Verdichtungsstoß bis zur Hinterkante erstreckt und einen Bereich von der Position
des Hinterkantenknicks bis zur Flu¨gelspitze einnimmt. Das Ablo¨segebiet am verformten
Flu¨gel (rechts unten) dehnt sich im Bereich der Flu¨gelmitte bis zur Hinterkante aus, ist
aber nahe der Flu¨gelspitze auf Stoßna¨he beschra¨nkt.
Die Betrachtungen machen klar, dass sich fu¨r eine als unverformbar angenommene
Tragfla¨che die Entwicklung der Stro¨mungsablo¨sung anders vollzieht als an einem elas-
tischen, das heißt realen, Modellflu¨gel. Die anhand ETW -Versuchsdaten durchgefu¨hr-
te, in [122] dokumentierte Analyse des Ablo¨severhaltens der Tragfla¨che der HiReTT-
Konfiguration besta¨tigt die hier pra¨sentierten, berechneten Ergebnisse sowohl hinsichtlich
des Anstellwinkels der einsetzenden Ablo¨sung als auch im Hinblick auf die Topologie der
Ablo¨sebereiche.
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Abbildung 5.13. Abha¨ngigkeit der einsetzenden Stro¨mungsablo¨sung und der Position der
Ablo¨sebereiche von der Flu¨gelverformung. Oben: cm -α-Kurven mit Markierung der drei betrach-
teten Anstellwinkel. Linke Spalte: Druckverteilung und Stromlinien am starren Flu¨gel. Rechte
Spalte: Druckverteilung und Stromlinien am flexiblen Flu¨gel.
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5.3.2 Einfluss des dynamischen Drucks
Die in Abschnitt 5.3.1 gezeigten Ergebnisse beziehen sich ausschließlich auf aeroelastische
Effekte bei Variation des Anstellwinkels, also die Effekte, die wa¨hrend der Windkanalex-
perimente auftreten, wenn fu¨r eine eingestellte Kanalkondition eine Polare durchfahren
wird. Im Gegensatz dazu wird in diesem Abschnitt betrachtet, wie sich in Experimen-
ten die Flu¨gelverformung und ihr Einfluss auf die Tragfla¨chenumstro¨mung a¨ndert, wenn
die aerodynamischen Parameter Machzahl Ma, Reynoldszahl Re und Anstellwinkel α
konstant gehalten, der Kanaldruck und damit das die Flu¨gelverformung bestimmende
Belastungsmaß q/E aber vera¨ndert werden. Die fu¨r diese Untersuchung beru¨cksichtigten
Kanalkonditionen sind in der Enveloppe in Abbildung 5.14 dargestellt. Wie im vorher-
gehenden Abschnitt werden fu¨r die Betrachtungen die Machzahl bei Ma=0.85 und die
Reynoldszahl bei Re=32.5·106 konstant gehalten. Neben dem schon betrachteten Punkt
mit q/E=0.5747·10−6 (q3) werden zwei weitere Punkte, mit q/E=0.4395·10−6 (q2) und
q/E=0.2650·10−6 (q1), in die Untersuchung einbezogen. Vergleiche von Ergebnissen fu¨r
die drei Enveloppenpunkte bei konstantem Anstellwinkel erlauben dann die Erfassung rein
aeroelastischer Effekte am Modellflu¨gel, da die aerodynamische Lo¨sung an einem starren
Flu¨gel unvera¨ndert bleiben wu¨rde.
Wie in der Beschreibung des Halbmodells auf Seite 100 im Abschnitt 5.2 erwa¨hnt, sind in
den HiReTT-Windkanalversuchen unter anderem unterschiedliche Querruderausschla¨ge
untersucht worden. Deren Einfluss auf die aerodynamische Lastverteilung hat auch Ru¨ck-
wirkungen auf die elastische Modellverformung zur Folge. Dieser Einfluss wird im vorlie-
genden Abschnitt anhand einer Konfiguration mit einem um 3.0o nach unten ausgeschla-
genen Querruder ebenfalls untersucht.
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Abbildung 5.14. Kanalkonditionen fu¨r die Untersuchung des Einflusses des dynamischen
Drucks beziehungsweise des Belastungsmaßes q/E auf die Flu¨gelverformung.
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Beeinflussung der Flu¨gelverformung durch A¨nderungen des dynamischen
Drucks
Zur Darstellung der Abha¨ngigkeit der auftretenden Flu¨gelverformungen vom Belastungs-
maß q/E und vom Ausschlag des Querruders sind in Abbildung 5.15 die Verschiebungen
und Verdrehungen der Flu¨gelspitze, utip und φtwist ,tip , u¨ber dem Auftriebsbeiwert cl auf-
getragen. Die durchgezogenen Linien kennzeichnen die Verla¨ufe fu¨r den reinen Flu¨gel
(clean wing), die gestrichelten Linien die fu¨r den Flu¨gel mit ausgeschlagenem Querruder
(Ail3odwn). Die Verla¨ufe sind fu¨r alle drei betrachteten Werte fu¨r q/E (bezeichnet mit
q1, q2, q3) dargestellt.
Die numerisch ermittelten Kurven der Vertikalverschiebung der Flu¨gelspitze utip im lin-
ken Diagramm lassen einen linearen Verlauf u¨ber dem Auftriebsbeiwert erkennen. Von
diesem weichen sie, bedingt durch die beginnende Ablo¨sung, erst zu ho¨heren Anstellwin-
keln hin ab. Ein Vergleich der auftretenden Flu¨gelspitzenverschiebung fu¨r q1 und q3 bei
gleichem Auftrieb zeigt erwartungsgema¨ß, dass eine Verdopplung von q/E auch nahezu
eine Verdopplung der Modellverformung nach sich zieht. Fu¨r den in der Abbildung mit
cl ,3 bezeichneten Auftrieb bedeutet dies zum Beispiel einen Unterschied der auf die Halb-
spannweite bezogenen Verschiebung von etwa 2%. Ein Ausschlag des Querruders bewirkt,
dass bei gleichem Auftrieb die Lastverteilung gegenu¨ber dem reinen Flu¨gel zum a¨ußeren
Bereich der Tragfla¨che hin verschoben wird. Dadurch wird die Flu¨gelverformung trotz
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Abbildung 5.15. Flu¨gelspitzenverschiebung utip (links) und -verdrehung φtwist ,tip (rechts) als
Funktion des Auftriebsbeiwerts cl fu¨r den reinen Flu¨gel (clean wing) und den Flu¨gel mit ausge-
schlagenem Querruder (Ail3odwn) bei q/E=0.2650·10−6, 0.4395·10−6 und 0.5747·10−6.
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gleicher resultierender Last gro¨ßer. Die Kurven lassen erkennen, dass der eher geringe
Ausschlag des Querruders um 3.0o nach unten schon eine etwa zehn Prozent gro¨ßere Ver-
schiebung der Flu¨gelspitze bewirkt. Weiterhin zeigen die berechneten Ergebnisse, dass die
durch das Querruder verursachte zusa¨tzliche Verformung fast unabha¨ngig von cl ist.
Im rechten Diagramm der Abbildung 5.15 sind den berechneten Verla¨ufen der Flu¨gel-
spitzenverdrehung φtwist ,tip u¨ber dem Auftriebsbeiwert die mit der ETW -Druckmethode
aus experimentellen Daten ermittelten Werte gegenu¨ber gestellt. A¨hnlich wie in Abbil-
dung 5.8 erkennt man leichte Unterschiede. Insgesamt bleiben die Abweichungen aber fu¨r
alle Konditionen u¨ber dem gesamten Auftriebsbereich unter 0.2o . Wie schon bei der Bie-
geverformung erla¨utert, verdoppeln sich in etwa auch die Werte des twist, wenn q/E von
0.2650·10−6 (q1) auf 0.5747·10−6 (q3) erho¨ht wird. Der Ausschlag des Querruders erzeugt
eine u¨ber dem gesamten betrachteten Anstellwinkelbereich konstante zusa¨tzliche Flu¨gel-
verdrehung, und zwar von 0.15o fu¨r q1, 0.25
o fu¨r q2 und 0.3
o fu¨r q3. Gerade fu¨r das ho¨chste
q/E von 0.5747·10−6 ist damit der durch das Querruder verursachte zusa¨tzliche twist beim
Vergleich mit clean wing-Ergebnissen nicht mehr zu vernachla¨ssigen. Unterschiede in den
Druckverteilungen bei gleichem Anstellwinkel α sind dann nicht mehr ausschließlich durch
aerodynamische Effekte des Querruderausschlags zu erkla¨ren. Vielmehr mu¨ssen die sich
einstellenden, unterschiedlichen Flu¨gelkonfigurationen in die Interpretation der Ergebnis-
se mit einfließen.
Fu¨r den in Abbildung 5.15 gekennzeichneten Auftriebsbeiwert cl ,3 sind in Abbildung 5.16
die spannweitigen Verla¨ufe der Biegeverformung und des Flu¨geltwists fu¨r q1, q2 und q3
aufgetragen, um den nahezu ausschließlichen Effekt eines variierenden Belastungsmaßes
q/E zu veranschaulichen. Die Einschra¨nkung “nahezu” resultiert aus der Tatsache, dass
fu¨r die unterschiedlichen Werte des dynamischen Drucks unterschiedliche Ruhetemperatu-
ren im Windkanal eingestellt werden, die kleine Vera¨nderungen des Elastizita¨tsmoduls E
hervorrufen.
Vergleicht man die in der linken Spalte dargestellten Ergebnisse fu¨r den clean wing mit
den in der rechten Spalte dargestellten Ergebnissen fu¨r den Flu¨gel mit ausgeschlagenem
Querruder (aileron 3o dwn), erkennt man a¨hnliche Verla¨ufe. Die A¨nderung der lokalen
Auftriebsverteilung durch die Steuerfla¨che bewirkt also außer einer grundsa¨tzlich etwas
gro¨ßeren Verformung am HiReTT-Halbmodell keinen qualitativ unterschiedlichen Verfor-
mungsverlauf. Verdeutlicht wird gerade durch die twist-Verteilungen fu¨r q1 bis q3 in der
unteren Reihe der Abbildung 5.16 nochmals, welch großen Effekt eine A¨nderung des dy-
namische Drucks in den Windkanalversuchen auf die Flu¨gelverformung hat. Sein Einfluss
fu¨hrt dazu, dass sich fu¨r gleiche Mach- und Reynoldszahlen gerade bei hohen Anstellwin-
keln deutlich unterschiedliche aeroelastische Gleichgewichtskonfigurationen des Flu¨gels
ergeben, obwohl der Auftriebsbeiwert der gleiche ist.
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Abbildung 5.16. Spannweitige Verla¨ufe der Verformung fu¨r Biegung u(η) (Obere Reihe)
und Flu¨geltwist φtwist(η) (untere Reihe) fu¨r einen konstanten Auftriebsbeiwert cl=cl ,3 bei
q/E=0.2650·10−6 (q1), 0.4395·10−6 (q2) und 0.5747·10−6 (q3). Linke Spalte: Ergebnisse fu¨r den
clean wing. Rechte Spalte: Ergebnisse fu¨r den Flu¨gel mit Querruderausschlag (aileron 3o dwn).
A¨nderung globaler Beiwerte durch Einfluss des dynamischen Drucks auf die
Flu¨gelverformung
Fu¨r einen starren Flu¨gel ha¨ngen die Verla¨ufe der globalen Beiwerte u¨ber dem Anstell-
winkel ausschließlich von der Machzahl und der Reynoldszahl ab. Bei kryogenen Wind-
kanalversuchen unter hohen dynamischen Dru¨cken werden jedoch am Modellflu¨gel ae-
rodynamische durch aeroelastische Effekte u¨berlagert, so dass bei gemessenen Beiwert-
verla¨ufen das Belastungsmaß q/E als zusa¨tzliche Einflussgro¨ße eine Rolle spielt. Der Ein-
fluss von q/E und der verursachten Flu¨gelverformung auf die Abha¨ngigkeit der Auftriebs-,
Nickmomenten- und Widerstandsbeiwerte vom Anstellwinkel α wird in Abbildung 5.17
illustriert. Die numerisch und experimentell ermittelten cl -α-, cm-α- und cd -α-Kurven fu¨r
die drei betrachteten Werte fu¨r q/E sind dort fu¨r den reinen Flu¨gel ohne Ruderausschlag
einander gegenu¨ber gestellt. Zwecks Wahrung der U¨bersichtlichkeit sind in der linken
Spalte die Simulationsergebnisse und in der rechten Spalte die in den Windkanalversu-
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Abbildung 5.17. Auftriebs-, Nickmomenten- und Widerstandsbeiwerte des HiReTT-
Halbmodells ohne Ruderausschlag (clean wing) in Abha¨ngigkeit des Anstellwinkels α fu¨r
q/E=0.2650·10−6 (q1), 0.4395·10−6 (q2) und 0.5747·10−6 (q3) bei Ma=0.85 und Re=32.5·106.
Linke Spalte: Numerische aeroelastische Ergebnisse. Rechte Spalte: Experimentelle Daten.
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chen im ETW gemessenen Daten u¨ber dem Anstellwinkel aufgetragen. Den numerischen
Ergebnissen sind zur besseren Einscha¨tzung der aeroelastischen Effekte zusa¨tzlich die be-
rechneten Verla¨ufe fu¨r den unverformten Flu¨gel beigefu¨gt.
Betrachtet man zuna¨chst die obere Reihe der Abbildung 5.17, erkennt man eine kontinu-
ierliche Abnahme der Steigung der cl -α-Kurven mit zunehmendem dynamischen Druck,
bedingt durch die sta¨rkere Reduktion des lokalen Anstro¨mwinkels am sich zunehmend
verformenden Flu¨gel. Der Vergleich der linken und rechten Abbildung zeigt, dass in den
aeroelastisch-gekoppelten Simulationsergebnissen dieser Effekt in sehr guter U¨bereinstim-
mung mit den experimentellen Verla¨ufen erfasst wird. Noch deutlicher wird der Einfluss
der Flu¨gelverformung in den Verla¨ufen des Nickmomentes cm u¨ber dem Anstellwinkel.
Diese unterscheiden sich fu¨r die drei betrachteten Druckniveaus, und insbesondere fu¨r
den unverformten Flu¨gel, erheblich. Gut zu erkennen ist, dass mit der Zunahme des dy-
namischen Drucks der auf die einsetzende Stro¨mungsablo¨sung hinweisende Beginn der
Divergenz der cm-α-Kurven zu ho¨heren Anstellwinkeln verschoben wird. Dies spiegelt
sich in den numerischen und experimentellen Verla¨ufen gleichermaßen wider. Die cd -α-
Kurven in der unteren Reihe der Abbildung 5.17 zeigen bei gleichem Anstellwinkel mit
zunehmenden q/E erwartungsgema¨ß eine Verringerung des Widerstandes. Die Verringe-
rung ist bedingt durch die mit der Abnahme des Auftriebs verbundene Reduktion des
induzierten Widerstandes. Auch hier zeigt der Vergleich mit den experimentellen Daten,
dass eine genaue Vorhersage des Ausmaßes der aeroelastischen Effekte mit Hilfe des ge-
koppelten Verfahrens mo¨glich ist.
Im Folgenden soll fu¨r die Konfiguration mit Querruderausschlag der Einfluss der Flu¨gel-
verformung auf das durch die Steuerfla¨che verursachte Rollmoment um die La¨ngsachse
des HiReTT-Halbmodells untersucht werden. In Abbildung 5.18 sind fu¨r den unverform-
ten Flu¨gel und den elastischen Flu¨gel bei q/E=0.2650·10−6 (q1), 0.4395·10−6 (q2) und
0.5747·10−6 (q3) die numerisch ermittelten, durch 3o Querruderausschlag nach unten be-
wirkten Rollmomente u¨ber dem Anstellwinkel aufgetragen. Fu¨r die Darstellung werden
die Anteile des Auftriebs des Halbmodells am Rollmoment heraus gerechnet und damit
ausschließlich das durch den Ruderausschlag bedingte Rollmoment bestimmt, indem die
Rollmomente des reinen Flu¨gels und des Flu¨gels mit Querruderausschlag bei gleichem
Anstellwinkel und gleichen Kanalkonditionen subtrahiert werden. Zur Erleichterung der
Einscha¨tzung des Verformungseinflusses auf die Rudereffektivita¨t werden die Werte so
normiert, dass das mittlere Rollmoment des starren Flu¨gels den Wert “1” erha¨lt. In Ab-
bildung 5.18 erkennt man zuna¨chst, dass fu¨r alle Kanalbedingungen das Rollmoment u¨ber
weite Bereiche des Anstellwinkels nahezu konstant ist und zu ho¨heren Anstellwinkeln hin
dann deutlich einbricht. Vergleicht man die normierten Werte des Momentes, erkennt man
fu¨r den ho¨chsten dynamischen Druck eine durch die Flu¨gelverformung verursachte Verrin-
gerung der Rudereffektivita¨t auf etwa 55% im Vergleich zu den erreichbaren Rollmomenten
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Abbildung 5.18. Oben: Rollmomente croll verursacht durch Querruderausschlag (aileron 3o
down) in Abha¨ngigkeit vom Anstellwinkel α. Die Rollmomente sind normiert auf den mittleren
Wert des starren Flu¨gels. Unten: Ausschnittvergro¨ßerung der Tragflu¨geloberseite mit Stromlini-
en im Bereich der Querruder fu¨r gleichen Anstellwinkel bei q/E=0.2650·10−6 (q1) (links) und
0.5747·10−6 (q3) (rechts).
am unverformten Flu¨gel. Fu¨r die drei betrachteten q/E variiert das erreichbare Moment
um 20%. Damit zeigt das Rollmoment, a¨hnlich wie das Nickmoment, eine erheblich sta¨rke-
re Abha¨ngigkeit von der sich mit dem Kanaldruck a¨ndernden Modelldeformation als der
Auftrieb. Der mit der Ablo¨sung zusammenha¨ngende Einbruch der Verla¨ufe wird durch
die den lokalen Anstellwinkel verringernde Flu¨gelverformung in Abha¨ngigkeit vom Belas-
tungsmaß q/E zu gro¨ßeren Anstellwinkeln hin verschoben. Die Topologie der Stro¨mung
auf der Flu¨geloberseite in der Na¨he des Querruders ist in den beiden Ausschnitten in der
unteren Reihe der Abbildung 5.18 fu¨r den gleichen Anstellwinkel fu¨r die Flu¨gelkonfigu-
rationen bei q/E=0.2650·10−6 (links unten) und 0.5747·10−6 (rechts unten) dargestellt.
Erkennbar ist fu¨r q/E=0.2650·10−6 ein stoßinduziertes Ablo¨segebiet, welches sich bis zur
durch die gestrichtelte Linie kenntlich gemachten Ruderfla¨che erstreckt. Aufgrund des ge-
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ringeren lokalen Anstellwinkels tritt fu¨r q/E=0.5747·10−6 noch keine Ablo¨sung auf. Dem
entsprechend zeigt die Kurve des Rollmomentes fu¨r diesen dynamischen Druck auch noch
keinen Einbruch.
A¨nderung der Druckverteilung durch den Einfluss des dynamischen Drucks
auf die Flu¨gelverformung
Dieser Abschnitt dient dem Zweck, anhand von Ergebnissen aus aeroelastischer Simulation
und ETW -Windkanalversuchen zu demonstrieren, welche Unterschiede die Druckvertei-
lungen am Tragflu¨gel aufweisen, wenn, wie in der Enveloppe in Abbildung 5.14 darge-
stellt, zwar die aerodynamischen A¨hnlichkeitsparameter Machzahl Ma und Reynoldszahl
Re konstant gehalten werden, unterschiedliche Kanaldru¨cke jedoch zu unterschiedlichen
Modelldeformationen fu¨hren. Zur Verdeutlichung der Einflu¨sse der Flu¨gelverformung sind
in Abbildung 5.19 fu¨r zwei Fa¨lle spannweitige Lastverteilungen und Druckverteilungen fu¨r
die Schnitte bei η=0.47, 0.75 und 0.84 dargestellt. Im oberen Teil der Abbildung sind nu-
merische und experimentelle Ergebnisse fu¨r q/E=0.2650·10−6 und q/E=0.5747·10−6 bei
gleichem Anstellwinkel α=αref gegenu¨ber gestellt. Im unteren Teil der Abbildung wer-
den die gleichen Ergebnisse fu¨r q/E=0.2650·10−6 noch einmal aufgefu¨hrt, dort aber mit
Ergebnissen fu¨r q/E=0.5747·10−6 nicht bei gleichem Anstellwinkel, sondern bei gleichem
Auftriebsbeiwert cl=cl ,ref verglichen. αref und cl ,ref sind in den cl -α-Kurven sowohl in
Abbildung 5.9 als auch in Abbildung 5.17 gekennzeichnet.
Betrachtet man zuerst den Fall des gleichen Anstellwinkels in der oberen Bildha¨lfte von
Abbildung 5.19, erkennt man den in Abbildung 5.15 (S. 122) dokumentierten, fast zwei-
mal gro¨ßeren Flu¨geltwist fu¨r q/E=0.5747·10−6 in einer deutlich sta¨rkeren, von den nu-
merisch und experimentell ermittelten Verla¨ufen gleichermaßen beschriebenen Abnahme
der spannweitigen Auftriebsverteilung zur Flu¨gelspitze hin. Entsprechend zeigt der Ver-
gleich der Druckverteilungen fu¨r den niedrigeren und den ho¨heren dynamischen Druck
deutliche, mit der Spannweite zunehmende Unterschiede. So tritt fu¨r q/E=0.2650·10−6
bei η=0.84 kein Doppelstoß auf der Saugseite des Profils auf. Im Schnitt bei η=0.47 ist
der schon in Abschnitt 5.3.1 diskutierte Einfluss der Kanalwandgrenzschicht in den Diffe-
renzen zwischen numerischen und korrespondierenden, experimentellen Verteilungen noch
erkennbar, die Simulationsergebnisse erfassen die Stoßverschiebung aufgrund der unter-
schiedlichen Flu¨gelform aber qualitativ richtig.
Fu¨r den im unteren Teil der Abbildung 5.19 dokumentierten Fall des gleichen globalen
Auftriebsbeiwertes cl=cl ,ref muss fu¨r q/E=0.5747·10−6 der Anstellwinkel α um etwa 0.5o
erho¨ht werden. Die gro¨ßere Flu¨gelverformung wird dann dadurch kompensiert, dass in
Rumpfna¨he mehr Auftrieb erzeugt wird als fu¨r den Fall bei q/E=0.2650·10−6. Dem ent-
sprechend schneiden sich im mittleren Bereich des Flu¨gels die Kurven der Lastverteilung
und zeigen dann in der Na¨he der Flu¨gelspitze fu¨r den sta¨rker verformten Flu¨gel wieder
einen geringeren lokalen Auftrieb. Insgesamt fu¨hrt die Integration der Flu¨gelbelastung
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Abbildung 5.19. Vergleich der spannweitigen Lastverteilungen und der Druckverteilungen
in Flu¨gelschnitten bei η=0.47, 0.75 und 0.84 fu¨r q/E=0.2650·10−6 und 0.5747·10−6. Obere
Bildha¨lfte: Gleicher Anstellwinkel α=αref . Untere Bildha¨lfte: Gleicher globaler Auftriebsbeiwert
cl=cl ,ref .
130 5 Statische aeroelastische Effekte bei Windkanalexperimenten
u¨ber die Spannweite zum gleichen Gesamtauftrieb. Die Druckverteilungen zeigen in die-
sem Fall fu¨r die unterschiedlichen Kanaldru¨cke geringere Unterschiede als fu¨r den Fall des
gleichen Anstellwinkels im oberen Teil der Abbildung. Dies ist auch zu erwarten, da bei
gleichem globalen Anstellwinkel die Differenz des lokalen Anstellwinkels vom Rumpf bis
zur Flu¨gelspitze von 0o auf 1o ansteigt, wa¨hrend bei gleichem cl der lokale Anstellwin-
kel zwischen -0.5o und +0.5o fu¨r die unterschiedlichen Kanaldru¨cke differiert. Damit sind
fu¨r den gleichen Wert von cl die lokalen Anstellwinkeldifferenzen zwischen den beiden
Konfigurationen, und damit die Abweichungen in den Druckverteilungen, geringer. Die
Unterschiede in den Flu¨gelkonfigurationen sind jedoch auch hier noch erheblich, so dass
Vergleiche von Lo¨sungen fu¨r gleiche Mach- und Reynoldszahl bei unterschiedlichen Ka-
naldru¨cken auch bei gleichem Gesamtauftrieb nur unter Beru¨cksichtigung der vorliegenden
Flu¨gelverformung sinnvoll durchzufu¨hren sind.
5.3.3 Einfluss der Machzahl
Wird in Windkanalversuchen an Modellen mit superkritischen Tragflu¨gelprofilen bei kon-
stanten Werten von Reynoldszahl Re, Modellbelastung q/E und Anstellwinkel α die An-
stro¨mgeschwindigkeit im transsonischen Bereich variiert, wird mit zunehmender Mach-
zahl aufgrund von Kompressibilita¨tseffekten zuna¨chst der Auftriebsbeiwert ansteigen und
schließlich wegen Verdichtungssto¨ßen und durch sie induzierte Ablo¨sungen stark abneh-
men. Dieser rein aerodynamische Effekt wird in Experimenten bei hohen Kanaldru¨cken
durch Einflu¨sse der Flu¨gelverformung u¨berlagert, da sich die Tragfla¨chen durch die sich
mit der Machzahl a¨ndernden Luftkra¨fte und -momente unterschiedlich deformieren. Das
Ausmaß der Verformungseinflu¨sse ist aus rein experimentellen Daten nicht zu ermitteln,
Abbildung 5.20. Kanalkonditionen fu¨r die Untersuchung des reinen Einflusses der Machzahl
Ma auf die Modellverformung.
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da sich aerodynamische und aeroelastische Effekte im Versuch nicht entkoppeln lassen.
Numerische Verfahren hingegen bieten die Mo¨glichkeit, sowohl aeroelastisch gekoppelte
Rechnungen als auch Rechnungen fu¨r eine als starr angenommene Referenzflu¨gelkonfigura-
tion durchzufu¨hren. Von dieser Mo¨glichkeit wird in dem vorliegenden Abschnitt Gebrauch
gemacht, um durch den Vergleich der Ergebnisse den Einfluss aeroelastischer Modellver-
formungen auf die Tragflu¨gelumstro¨mung bei reiner Machzahlvariation zu extrahieren.
Zur Untersuchung der beschriebenen Einflu¨sse werden in diesem Abschnitt die in Ab-
bildung 5.20 im ptot -Ma-Re-Parameterraum dargestellten Kanalkonditionen verwendet.
Neben dem hervorgehobenen, schon in den vorherigen Abschnitten untersuchten Kanal-
zustandspunkt mit Ma=0.85, Re=32.5·106 und q/E=0.5747·10−6, werden weitere sechs
Punkte vonMa=0.7 bisMa=0.88 bei gleicher Reynoldszahl und gleichem q/E betrachtet.
Die Abha¨ngigkeit der Flu¨gelverformung von der Machzahl ist in Abbildung 5.21 fu¨r die
Vertikalverschiebung utip (links) und die Querschnittsverdrehung φtip,twist (rechts) der
Flu¨gelspitze fu¨r konstante Anstellwinkel mit α=αref beziehungsweise α=αref+1.5
o darge-
stellt. Fu¨r α=αref nimmt die Flu¨gelbiegung von 2.3% der Halbspannweite beiMa=0.70 auf
3.5% der Halbspannweite bei Ma=0.88 stetig zu. Gleichzeitig erho¨ht sich der Flu¨geltwist
von 1.6o auf 2.3o , so dass ingesamt die Machzahlabha¨ngigkeit der Verformung durchaus
deutlich erkennbar ist. Die Verla¨ufe fu¨r α=αref+1.5
o sind um einen von der Machzahl
nahezu unabha¨ngigen, zusa¨tzlichen Verformungsanteil verschoben. Die Verschiebung und
die Verdrehung der Flu¨gelspitze bei der schon in Abschnitt 5.3.1 definierten Referenzkon-
dition (Ma=0.85, q/E=0.5747·10−6, α=αref ) sind in Abbildung 5.21 durch Kreise und
gestrichelte Linien gekennzeichnet. Die betreffende Gleichgewichtskonfiguration des Mo-
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Abbildung 5.21. Vertikalverschiebung utip (links) und Querschnittsverdrehung φtip,twist
(rechts) der Flu¨gelspitze in Abha¨ngigkeit von der Machzahl Ma fu¨r konstanten Anstellwinkel
α=αref beziehungsweise α=αref+1.5o (Re=32.5·106, q/E=0.5747·10−6).
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dells wird im weiteren als Referenzkonfiguration zur Entkopplung von aerodynamischen
und aeroelastischen Effekten verwendet. Nimmt man den Wert des dieser Konfiguration
zugeordneten twist als Bezug, variiert der dazu relative Flu¨geltwist u¨ber dem betrachteten
Machzahlbereich bei konstantem α=αref von -0.55
o bei Ma=0.70 bis +0.2o bei Ma=0.88.
Die Abbildung 5.22 zeigt die Entwicklung der Beiwerte fu¨r Auftrieb, Nickmoment und Wi-
derstand u¨ber der Machzahl fu¨r α=αref -1.5
o , αref und αref+1.5
o . Neben der numerischen,
aeroelastischen Lo¨sung sind die durch gestrichelte Linien gekennzeichneten Lo¨sungen fu¨r
die unverformte Modellkonfiguration (jig shape) und die durch Symbole repra¨sentierten
experimentell ermittelten Werte dargestellt. Die strichpunktierten Linien verbinden die
Re=32.5*106, q/E=0.5747*10-6: aeroela. starr (Ref.-Konf) starr("jig shape") ETW
Ma
Au
ftr
ie
bs
be
iw
er
tc
l[-
]
0.65 0.7 0.75 0.8 0.85 0.9 0.95
α=αref-1.5°
α=αref
∆cl=0.1
α=αref+1.5°
Ma
Ni
ck
m
o
m
en
te
n
be
iw
er
tc
m
[-]
0.65 0.7 0.75 0.8 0.85 0.9 0.95
∆cm=0.02
α=αref+1.5°
α=αref
α=αref-1.5°
Ma
W
id
er
st
an
ds
be
iw
er
tc
d
[-]
0.65 0.7 0.75 0.8 0.85 0.9 0.95
∆cd=0.005
α=αref+1.5°
α=αref
α=αref-1.5°
Abbildung 5.22. Auftriebsbeiwert cl , Nickmomentenbeiwert cm und Widerstandsbeiwert
cd als Funktion der Machzahl Ma fu¨r α=αref -1.5o , αref und αref+1.5o (Re=32.5·106,
q/E=0.5747·10−6).
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ungekoppelten CFD-Lo¨sungen fu¨r die definierte Referenzkonfiguration. Diese Rechnun-
gen sind fu¨r den ganzen Machzahlbereich, aber nur bei α=αref , durchgefu¨hrt worden.
Die zugeho¨rigen Verla¨ufe der Beiwerte schneiden jeweils die Kurven der aeroelastischen
Lo¨sungen fu¨r die Machzahl der Referenzkondition bei Ma=0.85.
Der Auftriebsbeiwert cl zeigt u¨ber dem betrachteten Machzahlbereich einen mit stei-
gendem Anstellwinkel sta¨rker werdenden Anstieg. Fu¨r die unverformte Konfiguration ist
fu¨r α=αref+1.5
o bereits ab Ma=0.83 eine Abnahme des Auftriebs zu erkennen, die sich
fu¨r den elastischen Flu¨gel erst ab Ma=0.85 abzeichnet. Die unter Beru¨cksichtigung der
Flu¨gelverformung berechneten Ergebnisse stimmen qualitativ gut mit den experimen-
tellen Daten u¨berein. Fu¨r steigende Anstellwinkel unterscha¨tzen sie jedoch aus den in
Abschnitt 5.3.1 diskutierten Gru¨nden den Auftrieb.
Der Unterschied zwischen dem strichpunktierten, fu¨r die Referenzkonfiguration berech-
neten Verlauf der Auftriebsbeiwerte u¨ber der Machzahl und der entsprechenden Kurve
der aeroelastischen Lo¨sungen fu¨r α=αref verdeutlicht den reinen Verformungseinfluss bei
Variation der Machzahl. Um die Referenzlo¨sung bei Ma=0.85 herum ist der Unterschied
entsprechend der geringen relativen Verformung klein, fu¨r Ma=0.7 wird der Verformungs-
effekt aber schon deutlich erkennbar.
Das aeroelastisch berechnete Nickmoment cm im rechten oberen Diagramm der Abbil-
dung 5.22 nimmt bei guter qualitativer U¨bereinstimmung mit den Windkanalergebnis-
sen fu¨r alle drei Anstellwinkel mit der Machzahl ab. Die Lo¨sungen fu¨r die unverformte
Konfiguration differieren hingegen erheblich. Der Verlauf der Momentenbeiwerte fu¨r die
Referenzkonfiguration zeigt auch hier erst bei Ma=0.7 eine sta¨rkere Abweichung von der
Lo¨sung des elastischen Flu¨gels bei α=αref . Fu¨r den Widerstandsbeiwert im unteren Bild
sind die entsprechenden Differenzen noch geringer. Wird allerdings eine Vorhersagegenau-
igkeit der numerischen Lo¨sung mit einem Fehler von nur wenigen drag counts verlangt,
ko¨nnen die Unterschiede, die durch die Vernachla¨ssigung der Flu¨gelverformung enstehen,
jedoch bedeutsam sein.
Die Abha¨ngigkeit der Druckverteilung am Flu¨gel des HiReTT-Halbmodells von der Mach-
zahl der Anstro¨mung wird in Abbildung 5.23 verdeutlicht. Dazu sind untereinander Lo¨sun-
gen fu¨r Ma=0.7, 0.83 und 0.87 bei gleichem Anstellwinkel α=αref dargestellt. Die linke
Spalte zeigt die Druckverteilung auf der Flu¨geloberseite des aeroelastisch gerechneten
Windkanalmodells als Konturdarstellung. Von Ma=0.7 bis Ma=0.87 nimmt der Bereich
niedrigen Druckes kontinuierlich gro¨ßere Bereiche ein, und wird fu¨r Ma=0.87 entlang der
gesamten Spannweite durch einen starken Stoß abgeschlossen. Zur Veranschaulichung des
Verformungseinflusses ist in der rechten Spalte der Abbildung 5.23 zu jedem Fall die
Verteilung des Druckbeiwertes fu¨r den Profilschnitt bei η=0.84 aufgetragen. Verglichen
werden die numerischen Lo¨sungen des flexiblen Flu¨gels, der unverformten Konfiguration
und der starren, als Referenz definierten Konfiguration mit den experimentellen Daten
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Abbildung 5.23. Druckverteilungen auf der Flu¨geloberseite und im Profilschnitt bei η=0.84
fu¨r α=αref und Ma=0.70 (Oben), Ma=0.83 (Mitte) und Ma=0.87 (Unten) (Re=32.5·106,
q/E=0.5747·10−6).
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des ETW. Die Lo¨sungen des unverformten Modells zeigen fu¨r alle Machzahlen erheb-
liche Unterschiede zu den gemessenen Dru¨cken. Wa¨hrend fu¨r die stoßfreie Lo¨sung bei
Ma=0.70 die Verteilungen fu¨r den unverformten und flexiblen Flu¨gel aber vergleichbar
bleiben, stellt sich fu¨r die transsonischen Machzahlen Ma=0.83 und Ma=0.87 ein qua-
litativ anderer Verlauf ein. Der Vergleich mit den experimentellen Werten zeigt, dass
die aeroelastische Simulation die Verformungseinflu¨sse fu¨r alle untersuchten Machzahlen
richtig erfasst. Bezieht man in die Betrachtungen die Ergebnisse fu¨r die bei Ma=0.85 de-
finierte Referenzkonfiguration ein, erkennt man fu¨r Ma=0.83 und Ma=0.87 nur geringe
Einflu¨sse der relativen Verformungsunterschiede zwischen Referenzkonfiguration und elas-
tischem Flu¨gel auf die Druckverteilungen. Genau wie bei den globalen Beiwerten werden
die Unterschiede fu¨r Ma=0.70 wesentlich deutlicher, wobei sich diese aufgrund fehlender
Verdichtungssto¨ße hauptsa¨chlich im Bereich der Vorderkante auf der Ober- und Untersei-
te zeigen.
Die in diesem Abschnitt durchgefu¨hrten Betrachtungen des Einflusses einer der Machzahl-
variation u¨berlagerten Modellverformung auf globale Beiwerte und Druckverteilungen zei-
gen, dass bei Untersuchungen in einem weiten Machzahlbereich trotz Einhaltung gleicher
Anstellwinkel die Verformung des Flu¨gels deutliche Auswirkungen haben kann. Allgemein
la¨sst sich sagen, dass Unterschiede in der Querschnittsverdrehung an der Flu¨gelspitze ab
0.3o fu¨r zwei verschiedene Kanalkonditionen zu einem deutlichen Einfluss aeroelastischer
Effekte fu¨hren. Sie mu¨ssen daher bei der Interpretation von experimentellen Daten und der
Definition von Modellkonfigurationen, die die Grundlage der Netzgenerierung fu¨r CFD-
Rechnungen bilden, beru¨cksichtigt werden.

6Numerische Voruntersuchungen fu¨r transsonische
aeroelastische Experimente an einem Flu¨gelmodell
im ETW
Fu¨r die Bestrebungen, immer effizientere Transport- und Passagierflugzeuge zu entwi-
ckeln, stellen fundierte Kenntnisse u¨ber stationa¨re und instationa¨re Stro¨mungspha¨nomene
unter Beru¨cksichtigung der Fluid-Struktur-Wechselwirkung eine wichtige Grundlage dar.
Entsprechende Windkanalexperimente finden heute aufgrund der hohen Komplexita¨t der
technischen Anforderungen gro¨ßtenteils bei Reynoldszahlen statt, die nur ein Zehntel des-
sen betragen, was zur Erreichung der aerodynamischen A¨hnlichkeit zwischen Modell und
Großausfu¨hrung notwendig ist. Dadurch bleiben wichtige Effekte unberu¨cksichtigt [123].
Vor diesem Hintergrund ist im Rahmen des Sonderforschungsbereichs SFB 401 das Zusatz-
projekt HIRENASD (HIgh REynolds Number Aero-Structural Dynamics) eingerichtet
worden. Beteiligt sind daran hauptsa¨chlich Mitarbeiter des Lehr- und Forschungsgebietes
fu¨r Mechanik (LFM), des Instituts fu¨r Leichtbau (ilb) und des Stoßwellenlabors (SWL)
der RWTH Aachen.
In HIRENASD werden stationa¨re und instationa¨re aerodynamische und aeroelastische
Pha¨nomene an einem elastischen Tragflu¨gelmodell bei transsonischen Geschwindigkeiten
und realistischen Reynoldszahlen untersucht [124, 125]. Die Experimente werden im Eu-
ropean Transonic Wind Tunnel (ETW ) bei kryogenen Temperaturen durchgefu¨hrt, was
die Erreichbarkeit der angestrebten hohen Reynoldszahlen gewa¨hrleistet. Daru¨ber hinaus
wird durch die Wahl des ETW auch die entkoppelte Untersuchung von Machzahl- und
Reynoldszahleinflu¨ssen und aeroelastischen Effekten ermo¨glicht (s. a. Kap. 5.1 (S. 96)).
Neben der Erlangung neuer Erkenntnisse im Bereich der transsonischen Aerostrukturdy-
namik ist ein Ziel dieses Projektes, umfangreiche, frei verfu¨gbare experimentelle Da-
tensa¨tze zur Validierung mathematischer Modelle und numerischer Methoden bereit zu
stellen [126,127]. Diese werden auf der eigens eingerichteten HIRENASD–homepage [128]
sukzessive der Forschergemeinschaft zuga¨nglich gemacht.
Fu¨r die gewa¨hlte Tragflu¨gelgeometrie, welche als SFB 401-Referenzgeometrie definiert
wurde und im Rahmen von HIRENASD untersucht werden soll, liegen noch keine expe-
rimentellen Daten fu¨r den transsonischen Geschwindigkeitsbereich vor. Deren Verfu¨gbar-
keit ist aber fu¨r Auslegungs- und Festigkeitsberechnungen und fu¨r die Erstellung eines
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der aerodynamischen und aeroelastischen Charakteristik des Modellflu¨gels angepassten
Versuchsprogramms zwingend notwendig. Das im Rahmen des SFB 401 entwickelte und
in dieser Arbeit vorgestellte Navier-Stokes-basierte aeroelastische Verfahren SOFIA wur-
de daher fu¨r umfangreiche stationa¨re und instationa¨re Simulationen eingesetzt, um die
beno¨tigten Daten aus numerischen Berechnungen zu ermitteln. Neben der Bestimmung
maximal zu erwartender Modellbelastungen und -verformungen wurde das dynamische ae-
roelastische Verhalten bestimmt und die Effektivita¨t des Mechanismus zur Anregung des
Flu¨gels in seinen Eigenformen untersucht. Blind-test–Simulationen eines vorla¨ufig festge-
legten Versuchsprogramms mit SOFIA erlauben, im Vorfeld der Windkanalversuche, die
aufgrund der Einspritzung flu¨ssigen Stickstoffs sehr kostenintensiv sind, den Bereich in-
teressierender Pha¨nomene einzugrenzen und somit das Versuchsprogramm zu optimieren.
Im Folgenden werden zuna¨chst die Geometrie, der Aufbau und die Komponenten der
Versuchsanordnung und des Windkanalmodells und dessen strukturmechanische und
stro¨mungsmechanische Modellierung beschrieben. Dieser Beschreibung folgt die Diskus-
sion der Ergebnisse statischer, aeroelastischer Vorausberechnungen. Betrachtet werden
dabei die Abha¨ngigkeit der Druckverteilungen und der aerodynamischen Beiwerte von
den Anstro¨mparametern, das Ablo¨severhalten des Flu¨gels und das Ausmaß beziehungs-
weise der Einfluss der zu erwartenden Flu¨gelverformungen. Diesem Abschnitt schließt sich
die Untersuchung des dynamischen aeroelastischen Verhaltens des Modellflu¨gels durch Si-
mulationen von Ausschwingvorga¨ngen bei unterschiedlichen Anstro¨mungszusta¨nden und
eine Analyse des dynamischen Stabilita¨tsverhaltens an. Abschließend werden instationa¨re
Simulationsergebnisse diskutiert, in denen die Wirkungsweise des Anregungsmechanismus
modelliert wird. Die Auswirkungen eines angeregten, harmonischen Schwingungszustan-
des des Modellflu¨gels auf die Umstro¨mung wird in Abha¨ngigkeit der erreichbaren Schwin-
gungsamplituden dargestellt.
6.1 Beschreibung des Windkanalmodells
Im Rahmen von HIRENASD werden im ETW erstmals statische und dynamische aero-
elastische Windkanalversuche durchgefu¨hrt. In den statischen Versuchen wird bei einge-
stellten Anstro¨mparametern langsam und kontinuierlich der Anstellwinkel erho¨ht, wobei
Messdaten fu¨r den interessierenden Anstellwinkelbereich erfasst werden. In Abha¨ngigkeit
des dynamischen Drucks und des Auftriebs wird sich der Modellflu¨gel verformen und die
Umstro¨mung beeinflussen. Fu¨r die angestrebten dynamischen Versuche hingegen ist ein
Anregungsmechanismus notwendig, der den Flu¨gel aus der aeroelastischen Ruhelage her-
aus in Bewegung versetzt. Fu¨r den sich einstellenden, erzwungenen Schwingungszustand
werden dann instationa¨re Daten unter anderem fu¨r den Druck und die Einspannreakti-
onen aufgenommen. Das Abschalten der Anregung nach Erreichen eines eingeschwunge-
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nen Zustandes erlaubt die Untersuchung von Ausschwingvorga¨ngen. Insgesamt umfassen
die geplanten Experimente also bei unterschiedlichen Mach- und Reynoldszahlen Unter-
suchungen hinsichtlich der statischen Flu¨gelverformung mit Anstellwinkela¨nderungen bis
zum einsetzenden buffeting, Messungen der instationa¨ren Umstro¨mung im eingeschwun-
genen Zustand bei externer Anregung und Bestimmung der Frequenzen und Da¨mpfun-
gen bei Ausschwingvorga¨ngen nach Abschaltung der Anregung. Zur Untersuchung des
Stro¨mungsfeldes sind in 7 Druckmessschnitten im Flu¨gel insgesamt 259 in-situ Druck-
sensoren verteilt (vgl. Abbildung 6.1). Die Flu¨gelbewegung wird mit Hilfe eines digitalen
Hochgeschwindigkeits-Videosystems durch 3D-stereo pattern tracking (SPT) erfasst und
von 28 Dehnungsmessstreifen und 11 Beschleunigungsaufnehmern zusa¨tzlich u¨berwacht.
Die am ilb eigens fu¨r diese Versuche konstruierte piezoelektrische 6-Komponenten-Waage
misst wa¨hrend der Versuche sa¨mtliche Einspannreaktionen.
Die Konfiguration, an der diese Experimente durchgefu¨hrt werden, ist in Abbildung 6.1
dargestellt. Das Modell besteht aus einem Flu¨gel, welcher der im Sonderforschungsbe-
reich SFB 401 definierten Referenzgeometrie entspricht und einen fu¨r Tragflu¨gel großer
transsonischer Transportflugzeuge typischen Grundriss, jedoch keine V-Stellung, aufweist
[129–131]. Die Rumpfschale ist nicht Bestandteil des eigentlichen Modells und mit dem
Flu¨gel nicht mechanisch verbunden. Sie erfu¨llt ausschließlich den Zweck, den Einfluss
der Kanalwandgrenzschicht auf die Umstro¨mung der Flu¨gelwurzel zu reduzieren und den
Durchgang des Modellflu¨gels durch die Windkanalwand abzudecken. Deshalb zeigen ihre
Form und Abmessungen nur ansatzweise A¨hnlichkeiten zu einem realen Flugzeugrumpf.
Abbildung 6.1. Ansichten des HIRENASD-Windkanalmodells. In der Draufsicht sind die mit
Drucksensoren bestu¨ckten Flu¨gelschnitte gekennzeichnet.
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Abbildung 6.2. Querschnitt des Windkanalmodells und Abmessungen des Modellflu¨gels [mm].
Details der Flu¨gelgeometrie und des Aufbaus des gesamten Modells bis zum Einspann-
flansch sind Abbildung 6.2 zu entnehmen. Die Tragfla¨che mit einer Spannweite von fast
1.30m gemessen ab der Flu¨gelwurzel weist eine konstante Vorderkantenpfeilung von 34o
und drei unterschiedliche Hinterkantenpfeilungswinkel auf, wodurch drei Flu¨gelsegmente
entstehen. In den beiden a¨ußeren Segmenten sind die Querschnitte des Modellflu¨gels durch
das gema¨ß vera¨nderlicher Flu¨geltiefe linear skalierte, superkritische Referenzprofil des SFB
401 (BAC 3-11/RES/30/21) [94] ohne aerodynamische oder geometrische Schra¨nkung
definiert. Im Wurzelquerschnitt ist das Profil zur Aufnahme der erheblichen Wurzelbie-
gemomente nach unten auf 15% relativer Profildicke aufgedickt. Wie in Abbildung 6.2
dargestellt, ist die Rumpfschale direkt am Drehteller der Anstellwinkelverstellung befes-
tigt und hat außer durch Bu¨rstendichtungen keinen Kontakt zur unbewegten Windkanal-
wand. Ein Einstro¨men in das Innere des Modells am U¨bergang Flu¨gel-Rumpf wird durch
beru¨hrungslose Labyrinthdichtungen stark verzo¨gert. Sie stellen Kontaktfreiheit zwischen
dem Modellflu¨gel und der Rumpfschale sicher, so dass sich der Flu¨gel ungehindert ver-
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formen kann. An der Wurzel geht der Modellflu¨gel nach oben in den Einspannflansch
u¨ber, durch den eine ausreichend steife Verbindung mit der Windkanalwaage mechanisch
realisiert wird. Durch die Verbindung des Tragflu¨gels mit der Waage, die sich ihrerseits
mit dem Drehteller mitbewegt, ist die simultane Anstellwinkela¨nderung von Flu¨gel und
Rumpfschale gewa¨hrleistet.
Abbildung 6.3 zeigt, wie der Flu¨gel, die Einspannung und die Waage im verfahrbaren
oberen Teil der ETW–Messstrecke, dem sogenannten model cart, installiert sind. Die
Aufha¨ngung des Systems bestehend aus Flu¨gel, Einspannung und Waage findet am obe-
Abbildung 6.3. Oben: Installation des Modells und der Waage im model cart des ETW. Unten:
Details der Waage und des Einspannbereiches mit integriertem Anregungsmechanismus.
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ren Flansch der Waage statt, u¨ber den das gesamte System mit der drehbaren Waagen-
trommel verbunden ist. Diese Verbindung stellt aufgrund des verhinderten Kontaktes zur
Rumpfschale den einzigen Auflagerpunkt dar. Das model cart ku¨hlt bei Experimenten
im kryogenen Bereich bis auf die Temperatur des stro¨menden Mediums ab. Zur Gewa¨hr-
leistung einer von der Versuchstemperatur unabha¨ngigen Waagencharakteristik ist die
gesamte Anstellwinkelverfahreinheit von einer thermischen Barriere (heated enclosure)
umgeben, innerhalb der die Temperatur konstant auf 290K gehalten wird. Diese hea-
ted enclosure reduziert den im Bereich der Waage oder der Einspannung verfu¨gbaren
Bauraum fu¨r einen ausreichend effektiven Anregungsmechanismus erheblich. Aus diesem
Grund wurde am ilb ein auf Piezoelementen basierender Mechanismus konstruiert, wel-
cher in den Waagentopf integriert wurde.
Die Detailansicht im unteren Teil der Abbildung 6.3 zeigt die gesamte Einheit aus Flu¨gel,
Einspannung undWaage in ra¨umlicher Ansicht und eine Ausschnittvergro¨ßerung der Waa-
ge und des Einspannungsko¨rpers einschließlich der Komponenten fu¨r die Anregung. Das
Kernstu¨ck der aus wenigen Teilen aufgebauten Windkanalwaage sind vier Piezoelemente,
u¨ber welche die sechs Komponenten der Flu¨geleinspannreaktionen aufgenommen werden
ko¨nnen. Eine steife Bauweise und die Verwendung von Piezokeramiken als Kraftaufnehmer
fu¨hren zu hohen Eigenfrequenzen und somit minimalen Einflu¨ssen auf das Eigenverhalten
des Flu¨gels. In den Einspannko¨rper integriert sind vier Piezostacks, welche u¨ber Sto¨ßel und
vorspringende Nasen sehr große innere Kra¨ftepaare im Einspannbereich des Flu¨gels erzeu-
gen ko¨nnen. Diese werden so koordiniert, dass sich ein alternierendes Biegemoment ergibt.
Durch Anpassung der Erregungsfrequenz und gezielte Einstellung auf Resonanzfrequen-
zen des Modellflu¨gels ko¨nnen dann selektiv unterschiedliche Eigenformen, einschließlich
der torsionsdominierten, angeregt werden.
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Die Kriterien bei der mechanischen Auslegung des Modellflu¨gels umfassen die Festigkeit
gegen auftretende Auftriebslasten von bis zu 30kN (s. a. Abschnitt 6.4), eine Elastizita¨t,
die zu gut messbaren Verformungen bei Anstro¨mung fu¨hrt, und ein dynamisches Ver-
halten mit mo¨glichst niedrigen, klar getrennten Eigenfrequenzen [126]. Die Montierbar-
keit der umfangreichen, in den Flu¨gel integrierten Messtechnik macht daru¨ber hinaus
eine zweiteilige Ausfu¨hrung mit einem Ober- und einem Unterteil notwendig, wie in Ab-
bildung 6.4 gezeigt wird. Die beiden dargestellten Querschnitte durch den zusammen-
gefu¨gten Modellflu¨gel veranschaulichen die relativ du¨nnwandige Konstruktion mit 2-3mm
Wandsta¨rke. Der Innenraum wird von der Einspannung bis zum zweiten Knick der Hin-
terkante durch drei Stege, und vom zweiten Knick bis zur Flu¨gelspitze durch zwei Stege
unterteilt. Die Stege dienen insbesondere der Versteifung der Flu¨gelquerschnitte und der
Reduktion mo¨glicher lokaler Profilverformungen durch hohe Differenzen zwischen Außen-
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Abbildung 6.4. Innenansichten des Ober- und Unterteils des zweigeteilten Flu¨gelmodells
und Materialdaten fu¨r C200 Maraging Steel. Die zwei Querschnitte veranschaulichen die
Wandsta¨rken des Modells und die Unterteilung des inneren Hohlraums durch Stege.
und Innendruck. Die Hohlra¨ume bieten ausreichend Platz fu¨r die Montage und Verka-
belung der 259 in-situ Drucksensoren, die in herausgefra¨sten Druckrippen platziert und
eingeklebt werden. Oberer und unterer Teil des Modellflu¨gels werden durch Schrauben
miteinander verbunden. Die U¨bertragung von Schubspannungen in der Kontaktfla¨che wird
durch Kraft- aber hauptsa¨chlich durch Formschluss mit Hilfe von Nuten in den Stegen
gewa¨hrleistet. Die Absenkung der Kanaltemperatur bis auf 100K wa¨hrend der Windka-
nalexperimente bedingt eine Fertigung des Flu¨gels aus einer kaltza¨hen Stahllegierung mit
hohem Nickelanteil. Es wurde der sogenannte C200 Maraging Steel [132] gewa¨hlt, dessen
wichtigsten Materialeigenschaften in Abbildung 6.4 fu¨r 293K aufgefu¨hrt sind. Die Tem-
peraturabha¨ngigkeit des Elastizita¨tsmoduls E folgt Gleichung (5.1) (S. 102).
Zur U¨berpru¨fung der Einhaltung der geforderten mechanischen Eigenschaften des Flu¨gels
sind numerische Modelle der Flu¨gelstruktur erstellt worden. Neben einem numerisch sehr
effizienten Modell basierend auf Balkenelementen wurde auch ein Modell generiert, fu¨r das
die Flu¨gelgeometrie mit FE-Volumenelementen vernetzt wurde. Der Vergleich der mit bei-
den Modellen gewonnen Ergebnisse erlaubt die Einscha¨tzung des Einflusses mehrachsiger
Spannungszusta¨nde und lokaler Deformationseffekte. Beide hier vorgestellten Strukturmo-
delle basieren auf der endgu¨ltigen Version der Flu¨gelgeometrie. Sie vernachla¨ssigen den
zweiteiligen Modellaufbau und die Schraubenverbindungen und setzen das Strukturver-
halten eines einteiligen Aufbaus voraus.
144 6 Numerische Untersuchungen fu¨r ein transsonisches Flu¨gelmodell
Abbildung 6.5. Flu¨gelgeometrie und Detailausschnitt eines Querschnittes des aus 10-Knoten
Tetraederelementen aufgebauten Volumen-Strukturmodells. Das Herausragen einzelner Tetra-
eder aus der Schnittfla¨che ist darstellungsbedingt.
Das verwendete FE-Volumenmodell ist in Abbildung 6.5 dargestellt. Es beinhaltet den
eigentlichen Flu¨gel, den Einspannungsbereich und die Nasen fu¨r die Einleitung der Er-
regerkra¨fte. Diese Konfiguration wird mit etwa 100000 10-Knoten Tetraederelementen
(Tet10-Elemente) mit quadratischen Ansatzfunktionen diskretisiert. Der Detailausschnitt
eines Querschnittes des 170000 Knoten umfassenden Netzes im rechten Teil der Abbil-
dung zeigt eine sehr feine Unterteilung der Oberfla¨che und eine Auflo¨sung der oberen und
unteren Wa¨nde mit einer Zellschicht. Dies ist aufgrund der Erfassung linearer Spannungs-
verteilungen durch den verwendeten Elementtyp ausreichend.
Der Aufbau eines Balkenmodells fu¨r den Flu¨gel erfordert die verha¨ltnisma¨ßig zeit-
aufwa¨ndige Bestimmung von Querschnittsdaten der als Balken betrachteten Struktur.
Es birgt aber den Vorteil der direkten physikalischen Interpretierbarkeit der ermittelten
Strukturparameter und eines erheblich geringeren numerischen Aufwandes bei der Lo¨sung
des aeroelastischen Problems. Die Strukturparameter sind fu¨r eine große Anzahl von bal-
kensenkrechten Querschnitten der vorliegenden Flu¨gelgeometrie entweder durch Integra-
tion oder numerische Versuche bestimmt worden und in Abbildung 6.6 zusammengefasst.
Im linken Bild ist auf dem Flu¨gelgrundriss der Verlauf der gewa¨hlten Balkenachse, das
heißt die Verbindungslinie der FE-Balkenelemente, gekennzeichnet. Die Balkenachse ist
in drei jeweils gerade Abschnitte unterteilt und so gewa¨hlt, dass sie mit den ermittelten
und ebenfalls eingetragenen Verbindungslinien der lokalen Schubmittelpunkte (elastische
Achse) und der lokalen Fla¨chenschwerpunkte (Schwereachse) nahezu zusammenfa¨llt.
Die Fla¨chentra¨gheitsmomente der Biegung IB und der Torsion IT sind in dem rechten
oberen Diagramm u¨ber der dimensionslosen spannweitigen Koordinate η aufgetragen.
Aufgrund einer geringen Neigung der Haupttra¨gheitsachse der Schlagbiegung gegen die
Flu¨gelebene sind die Deviationsmomente sehr klein und daher nicht aufgefu¨hrt. Im unteren
Diagramm sind die die Flu¨geldynamik beeinflussenden Tra¨gheiten in Form der la¨ngenbezo-
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Abbildung 6.6. Numerisch ermittelte Balkendaten fu¨r den HIRENASD-Modellflu¨gel. Links:
Achse des Balkenmodells und Lagen der elastischen Achse und der Schwereachse. Rechts:
Fla¨chentra¨gheitsmomente (oben) beziehungsweise Massentra¨gheiten (unten) des Modellflu¨gels.
genen Masse ρA und der Drehtra¨gheit der Torsion ρIP dargestellt. Die starke Verju¨ngung
des Flu¨gels bewirkt eine Abnahme dieser von der Querschnittsgro¨ße abha¨ngigen Daten
um zwei bis drei Gro¨ßenordnungen von der Flu¨gelwurzel bis zum Randbogen. Zum Zweck
einer besseren Ablesbarkeit sind die Werte an den Positionen des ersten und zweiten
Knicks der Hinterkante und an der Flu¨gelspitze explizit angegeben.
Das mit Hilfe des Volumen- und des Balkenmodells numerisch bestimmte Eigenverhalten
des Modellflu¨gels ist in Abbildung 6.7 anhand der ersten, zweiten und fu¨nften Eigenfre-
quenz und der dazugeho¨renden Eigenform dargestellt. Nur die Stirnfla¨che des Einspann-
flansches wird in diesen Untersuchungen als fest eingespannt angenommen. Zum Zweck
der Darstellung und besseren Vergleichbarkeit sind die Eigenformen des Balkenmodells
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Abbildung 6.7. Mit Volumenmodell (linke Spalte) und Balkenmodell (rechte Spalte) ermittelte
Eigenfrequenzen und -formen fu¨r die Eigenformen 1, 2 und 5. Die Eigenformen des Balkenmo-
dells sind auf das Netz des Volumenmodells projiziert worden. Die kleinen Bilder zeigen die
Eigenformen als Isolinien der Verschiebung, die schwarzen Linien repra¨sentieren darin die Null-
verschiebung.
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in der rechten Spalte der Abbildung auf das Netz des FE-Volumenmodells mittels des in
Kapitel 3.1.2 (S. 42) erla¨uterten Transferalgorithmus projiziert worden. Die dargestellten
Moden repra¨sentieren die erste und zweite schlagbiegungsdominierte beziehungsweise die
erste torsionsdominierte Eigenform. Volumen- und Balkenmodell zeigen hinsichtlich der
Frequenzen eine sehr gute U¨bereinstimmung und die vorhergesagten Eigenformen sind in
der ra¨umlichen Darstellung kaum zu unterscheiden. Leichte Unterschiede erkennt man in
der Darstellung der der Eigenform zugeordneten Verschiebung u¨ber dem Flu¨gelgrundriss
in den kleinen Bildern. Die Konturlinien der Verschiebung fu¨r die beiden Biegeeigenformen
zeigen beim Volumenmodell zur Einspannung hin leichte Abrundungen, wa¨hrend beim
Balkenmodell diese Linien modellbedingt gerade bleiben. Die schwarzen Linien heben
die Linien verschwindender Verschiebung und damit die Knotenpunkte der Eigenformen
hervor. Auch hier sind Abweichungen zwischen den beiden Modellen nur im Bereich des
Einspannflansches zu erkennen, wo aufgrund hoher Steifigkeiten die zu den Eigenformen
geho¨renden Verschiebungen sehr klein sind.
Der Vergleich dieser Ergebnisse der Analyse des Eigenverhaltens mit Volumen- und Bal-
kenmodell zeigt, dass vom Standpunkt der Modelldynamik die Modellierung mit Hilfe von
Balkenelementen eine zula¨ssige Wahl darstellt. Vor einer Verwendung des Balkenmodells
in aeroelastischen Simulationen muss jedoch auch sichergestellt sein, dass nicht erfasste
lokale Deformationen und A¨nderungen der Profilquerschnitte am Modellflu¨gel klein sind.
Dies ist notwendig, damit ihr Einfluss auf die Flu¨gelumstro¨mung gerade im transsonischen
Geschwindigkeitsbereich vernachla¨ssigbar ist. Zur Untersuchung dieses Einflusses wurden
stationa¨r gekoppelte Berechnungen der Umstro¨mung und der resultierenden Struktur-
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Abbildung 6.8. Auftriebsbeiwert cl (links) und Verdrehung der Flu¨gelspitze φtwist ,tip (rechts)
u¨ber dem Anstellwinkel α aus stationa¨r aeroelastisch gekoppelten Simulationen mit dem
Volumen(Tet10)- und dem Balkenmodell.
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verformung mit dem in dieser Arbeit vorgestellten Verfahren durchgefu¨hrt. Dabei wurde
einerseits das Volumenmodell und andererseits das Balkenmodell zur Beschreibung des
Strukturverhaltens verwendet. Die fu¨r diese Testrechnungen gewa¨hlten Anstro¨mbedin-
gungen lagen bei Ma=0.80, Re=35.0·106 und q∞=90kPa. Der Modellflu¨gel wurde wie bei
der Modalanalyse als in der Stirnfla¨che des Einspannflansches fest eingespannt betrachtet.
Abbildung 6.8 zeigt die Ergebnisse fu¨r den Auftriebsbeiwert cl und die Verdrehung der
Flu¨gelspitze in einem anstro¨mungsparallelen Querschnitt φtwist ,tip u¨ber dem Anstellwinkel
(Definition der Verformungsgro¨ßen: Abschnitt 6.4, S. 155). Die Verla¨ufe lassen erkennen,
dass beide Strukturmodelle zu beinahe identischen Vorhersagen fu¨hren.
Zur detaillierteren Untersuchung der Unterschiede in den Lo¨sungen sind in Abbildung 6.9
die Ergebnisse fu¨r α=4.0o gegenu¨bergestellt. Die obere Reihe der Abbildung zeigt die in
der statischen aeroelastischen Simulation ermittelten Flu¨geloberfla¨chen des CFD-Netzes in
Abbildung 6.9. Vergleich der aeroelastischen Lo¨sungen mit Volumenmodell (Tet10) und Bal-
kenmodell fu¨r α=4.0o . Oben: Aeroelastische Gleichgewichtslagen. Links unten: Druckverteilun-
gen und Flu¨gelquerschnitte bei η=0.95. Rechts unten: Flu¨geltwist φtwist und Verschiebung der
Vorder- und Hinterkante u¨ber der Spannweite (ermittelt aus verformter CFD-Oberfla¨che).
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der Gleichgewichtslage. Das Ergebnis im linken Bild wurde durch Kopplung mit dem Vo-
lumenmodell, im rechten Bild durch Kopplung mit dem Balkenmodell erzielt. Die sich er-
gebenden deformierten Oberfla¨chen zeigen qualitativ keinen Unterschied. Auch die durch
Stromlinien und cp-Verteilung veranschaulichte Umstro¨mung der Tragfla¨che ist kaum zu
unterscheiden. Besta¨tigt wird dies durch den Vergleich der Druckverteilungen fu¨r einen
randbogennahen Flu¨gelschnitt bei η=0.95 im linken unteren Bild der Abbildung 6.9. Es
zeigt sich kein Hinweis auf bemerkenswerte lokale Profilverformungen, die zum Beispiel
einen Einfluss auf die profilsensitive Stoßlage haben wu¨rden. Die Verformung des Flu¨gels
entlang der Spannweite ist im rechten unteren Diagramm anhand der Verdrehung φtwist
und der Verschiebung der Vorder- beziehungsweise Hinterkante dargestellt. Die Verfor-
mungswerte sind sowohl fu¨r das Volumen- als auch das Balkenmodell aus der in der
Simulation verformten CFD-Oberfla¨che extrahiert worden. Sie zeigen nur sehr geringe
Abweichungen voneinander.
Die U¨bereinstimmung der Ergebnisse macht deutlich, dass das Balkenmodell eine fu¨r das
aerostrukturdynamische Kopplungsproblem ausreichend genaue Modellierung des Struk-
turverhaltens des Flu¨gels erlaubt. Deshalb wird im weiteren ausschließlich dieses Modell
fu¨r die aeroelastischen Vorausberechnungen verwendet. Bisher ist jedoch nur der Flu¨gel
bis zu seinem Einspannbereich betrachtet worden. Im tatsa¨chlichen, in den Abbildun-
gen 6.3 und 6.10 gezeigten Versuchsaufbau, kommt durch die Windkanalwaage und den
Waagentopf fu¨r die Aufnahme der Flu¨geleinspannung jedoch eine zusa¨tzliche Elastizita¨t
in das System. Trotz der hohen Steifigkeit der piezoelektrischen Waage und der daraus
Abbildung 6.10. Erweiterung des FE-Balkenmodells zur Beru¨cksichtung der Elastizita¨t der
Windkanalwaage. Die Tabelle vergleicht numerisch ermittelte Eigenfrequenzen des Balkenmo-
dells ohne Waage und mit Waage mit experimentell bestimmten Werten (ilb).
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Abbildung 6.11. Mit dem FE-Balkenmodell ermittelte Temperaturabha¨ngigkeit der Eigenfre-
quenzen fu¨r das System aus Flu¨gel und Waage. Links: 1. Biegung. Rechts: 1. Torsion.
resultierenden hohen Eigenfrequenzen [126, 127] ist der Einfluss auf das dynamische Mo-
dellverhalten nicht vernachla¨ssigbar. Aus diesem Grund ist ein um die Waage und den
Waagentopf erweitertes Balkenmodell erstellt worden. Es wird, wie im realen Versuchsauf-
bau, erst am Flansch der Waage als fest eingespannt betrachtet.
Der Vergleich der Eigenfrequenzen des erweiterten Balkenmodells mit den Werten fu¨r das
Modell ohne Waage in der Tabelle der Abbildung 6.10 macht den Einfluss dieser Kompo-
nenten erkennbar. Wa¨hrend sich die Frequenzen der schlagbiegungsdominierten ersten und
zweiten Eigenformen nur geringfu¨gig a¨ndern, ist der Einfluss der zusa¨tzlichen Elastizita¨t
auf die ho¨heren Eigenfrequenzen deutlich ausgepra¨gter. Insbesondere die fu¨r das dynami-
sche aeroelastische Verhalten wichtige Torsionseigenform a¨ndert die Frequenz merklich.
Diese numerischen Ergebnisse sind vor Abschluss der Fertigung des Modellflu¨gels ermittelt
worden. Sie ko¨nnen hier aufgrund der mittlerweile durchgefu¨hrten Modellqualifizierung
im Labor des ilb [133] mit experimentellen Daten verglichen werden. Eine deutliche Ab-
weichung der vorhergesagten und gemessenen Frequenzen erkennt man nur fu¨r die zweite
Mode. Dies ist mo¨glicherweise auf lokale Steifigkeitsreduktionen durch Schraubenverbin-
dungen zwischen Klemmvorrichtung und Waagentopf (s. Abbildung 6.3, S. 141) zuru¨ck
zu fu¨hren, welche im vorliegenden Balkenmodell nicht beru¨cksichtigt wurden.
Im Rahmen der Windkanalexperimente im ETW variiert die Modelltemperatur zwischen
290K und 100K. Der Einfluss der Temperatur auf die Eigenfrequenzen ist fu¨r die erste
und die fu¨nfte Eigenform in Abbildung 6.11 dargestellt. Es zeigen sich u¨ber dem gesamten
Temperaturbereich durch die Zunahme des Elastizita¨tsmoduls mit fallender Temperatur
verursachte Frequenzerho¨hungen um etwa 2%. Diese A¨nderungen sind gering, mu¨ssen je-
doch bei der Interpretation dynamischer aeroelastischer Ergebnisse in die Betrachtungen
mit einbezogen werden.
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6.3 Gitter fu¨r die Stro¨mungssimulation
Zur Simulation der Umstro¨mung des Windkanalmodells im Rahmen der Auslegungsrech-
nungen sind zwei CFD-Netze generiert worden. Ihre Topologie, die Oberfla¨chenpunkte-
verteilung und die Randbedingungen sind in Abbildung 6.12 dargestellt. Das erste Netz
umfasst ausschließlich den Modellflu¨gel, der bu¨ndig an die als reibungsfrei angenomme-
ne Wand anschließt. Diese Vereinfachung der Geometrie erlaubt eine Diskretisierung des
Abbildung 6.12. Gittertopologie, Oberfla¨chenpunkteverteilung und Randbedingungen fu¨r die
CFD-Netze der reinen Flu¨gelkonfiguration (oben) und der Flu¨gel-Rumpf-Konfiguration (unten).
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Lo¨sungsgebietes mit 1.0 Millionen Zellen (1.2 Mio. Knoten). Das zweite Netz beru¨cksich-
tigt die am realen Modell vorhandene Rumpfschale, deren Oberfla¨che in der wurzelnahen
Umgebung des Flu¨gels nahezu eben ist. Daru¨ber hinaus sind in diesem Gitter normal
zur Kanalwand, an der das Modell angebracht ist, die Knoten so verdichtet, dass die
Kanalwandgrenzschicht erfasst wird und berechnet werden kann [134]. Insgesamt wer-
den dazu 5.3 Millionen Zellen (5.7 Mio. Knoten) beno¨tigt. Wie in der linken Spalte der
Abbildung 6.12 gekennzeichnet, sind in beiden Netzen an den entfernten Ra¨ndern Fern-
feldbedingungen vorgegeben. Die a¨ußeren Kanalwa¨nde werden also nicht modelliert. Die
Punkteverteilung normal zur Oberfla¨che des Windkanalmodells ist so gewa¨hlt, dass fu¨r
die Reynoldszahl des Auslegungspunktes (Re=35.0·106) die Grenzschichten ausreichend
genau aufgelo¨st werden.
Der Vergleich der Anzahl von Knoten in den zwei Netzen zeigt, dass die Vernachla¨ssigung
von Rumpf und Kanalwandgrenzschicht in der Stro¨mungssimulation eine deutliche Ein-
sparung von Rechenzeit erlaubt. Das ausschließlich den Flu¨gel beinhaltende Netz bot sich
daher fu¨r die sehr umfangreichen Vorausberechnungen der Windkanalexperimente an. Um
die Gu¨ltigkeit dieser Modellvereinfachung im Hinblick auf die Vorhersage der Modellcha-
rakteristik und der Flu¨gellasten zu u¨berpru¨fen, sind mit beiden Gittern Vergleichsrech-
nungen durchgefu¨hrt worden. In diesen Berechnungen wurde die Elastizita¨t des Flu¨gels
durch die Verwendung des in Abschnitt 6.2 beschriebenen Balkenmodells (Flu¨gel+Waage)
beru¨cksichtigt. Als typisches Ergebnis solcher aeroelastischen Berechnungen sind in Ab-
bildung 6.13 der Auftriebsbeiwert cl ,wing und die Verdrehung eines anstro¨mungsparallelen
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Abbildung 6.13. Vergleich der Auftriebsbeiwerte der Tragfla¨che cl ,wing (links) und der Ver-
drehung eines anstro¨mungsparallelen Querschnitts an der Flu¨gelspitze φtwist ,tip (rechts) im ae-
roelastischen Gleichgewichtszustand fu¨r die reine Flu¨gelkonfiguration und die Flu¨gel-Rumpf-
Konfiguration (Ma=0.80, Re=35·106, q∞=90kPa).
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Querschnitts an der Flu¨gelspitze φtwist ,tip u¨ber dem Anstellwinkel aufgetragen (Definiti-
on der Verformungsgro¨ßen: Abschnitt 6.4, S. 155). Der Index wing verdeutlicht, dass die
aerodynamischen Lasten ausschließlich u¨ber die Flu¨geloberfla¨che integriert werden und
keine Anteile der Rumpfoberfla¨che beinhalten. Die maximalen Abweichungen zwischen
den Kurven sind bei einem Anstellwinkel von 3o bis 4o zu erkennen. Der Unterschied im
Auftrieb (linkes Bild) liegt fu¨r diesen Anstellwinkelbereich bei etwa 4%. Die Differenzen
zwischen den berechneten Flu¨gelverdrehungen (rechtes Bild) sind mit 2% etwas geringer.
Der Beginn der Stro¨mungsablo¨sung, erkennbar am Abknicken des Verlaufs der Auftriebs-
beiwerte, wird fu¨r den Flu¨gel und die Flu¨gel-Rumpf-Konfiguration gleich wiedergegeben.
Abbildung 6.14. Vergleich der Umstro¨mung der aeroelastischen Gleichgewichtskonfiguration
fu¨r den reinen Flu¨gel und die Flu¨gel-Rumpf-Konfiguration (Ma=0.80, Re=35·106, q∞=90kPa,
α=3.0o). Obere Reihe: Konturdarstellung des Druckbeiwerts cp und Stromlinien auf der Modell-
oberseite. Untere Reihe: Druckverteilungen und Flu¨gelquerschnitte bei η=0.14, 0.59 und 0.95.
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In Abbildung 6.14 wird der Einfluss der Rumpfschale und der Kanalwandgrenzschicht auf
die Umstro¨mung der Tragfla¨che illustriert. In den oberen Bildern sind dazu der Druckbei-
wert cp als Konturdarstellung und die Stromlinien auf der Oberseite der reinen Flu¨gel- und
der Flu¨gel-Rumpf-Konfiguration abgebildet. Betrachtet wird die Umstro¨mung der sich in
den Berechnungen einstellenden aeroelastischen Gleichgewichtskonfiguration bei einem
Wurzelanstellwinkel α=3o . Gewisse Abweichungen sind im Verlauf der Stromlinien in der
Flu¨gelmitte hinter dem Stoß zu sehen. Diese knicken bei der Flu¨gel-Rumpf-Konfiguration
deutlich sta¨rker ab als in der Lo¨sung fu¨r die reine Flu¨gelgeometrie. Die Konturdarstel-
lungen der Druckbeiwerte hingegen zeigen qualitativ keinen Unterschied. Zur genaueren
Einscha¨tzung der dennoch vorliegenden Differenzen werden in der unteren Reihe der Ab-
bildung 6.14 die Druckverteilungen fu¨r die gekennzeichneten Flu¨gelschnitte bei η=0.14,
0.59 und 0.95 gegenu¨ber gestellt. Die dimensionslose Spannweite η wird von der Ebene
der Flu¨gelwurzel aus gemessen. Im rumpfna¨chsten Querschnitt bei η=0.14 sind deutli-
che Abweichungen der Lo¨sungen fu¨r beide Geometrien erkennbar, die zum Randbogen
hin schwa¨cher werden. Die Verschiebungen und Drehungen der dargestellten Flu¨gelquer-
schnitte der verformten Tragfla¨chen unter den Abbildungen der Druckverteilungen zeigen,
dass die aeroelastischen Gleichgewichtsgeometrien kaum voneinander abweichen.
Zusammenfassend la¨sst sich feststellen, dass die mit der reinen Flu¨gelkonfiguration be-
rechneten Ergebnisse im Hinblick auf die globalen Beiwerte und die Flu¨gelverformung
eine fu¨r die Auslegung der Experimente hinreichend genaue Na¨herung der Lo¨sungen fu¨r
die tatsa¨chliche Windkanalgeometrie liefern. Fu¨r gute U¨bereinstimmungen zwischen nu-
merisch und experimentell bestimmten lokalen Druckverteilungen ist jedoch die Beru¨ck-
sichtigung der Rumpfschale und der Kanalwandgrenzschicht zwingend erforderlich.
6.4 Numerische aeroelastische Untersuchungen
Im Folgenden werden Ergebnisse von Berechnungen diskutiert, die zur systematischen
Vorhersage des statischen und dynamischen Verhaltens des Modellflu¨gels mit Hilfe des
aeroelastischen Verfahrens SOFIA durchgefu¨hrt worden sind. Wie in den vorhergehen-
den Abschnitten beschrieben worden ist, sind dazu unterschiedliche Strukturmodelle und
CFD-Netze erstellt worden. Das linke Bild der Abbildung 6.15 fasst noch einmal das fu¨r
die Auslegung verwendete numerische Modell zusammen. Auf der Stro¨mungsseite wird
ausschließlich der Flu¨gel beru¨cksichtigt (s. a. Abb. 6.12 (S. 151)). Einflu¨sse durch die
Rumpfschale und die Wandgrenzschicht werden somit vernachla¨ssigt. Das mechanische
Verhalten des Modellflu¨gels wird durch das Balkenmodell beschrieben (s. a. Abb. 6.6
(S. 145) und Abb. 6.10 (S. 149)). Es beru¨cksichtigt die Elastizita¨t der Windkanalwaage
und wird 840mm oberhalb des Wurzelquerschnitts im Waagenflansch als fest eingespannt
betrachtet. Aufgrund dieser Modellierung verschiebt und dreht sich bei einer Verformung
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Abbildung 6.15. Links: Schematische Darstellung des fu¨r Auslegungsrechnungen verwendeten
numerischen Modells mit reiner Flu¨gelkonfiguration und Balkenmodell (Flu¨gel+Waage). Rechts:
Definition der Verformungsgro¨ßen an einem anstro¨mungsparallelen Flu¨gelquerschnitt.
des Flu¨gels auch der Wurzelquerschnitt. Bei der Nachfu¨hrung des Stro¨mungsgitters wird
dies beru¨cksichtigt, indem Gitterknoten auf der Kanalwand entsprechend mitgefu¨hrt wer-
den. In den Simulationen wurde der Elastizita¨tsmodul des Modellwerkstoffs den Wind-
kanalkonditionen gema¨ß Gleichung (5.1) (S. 102) angepasst. Alle Berechnungsergebnisse
beinhalten daher den Einfluss der Temperatur auf die Steifigkeiten und das Eigenverhal-
ten des Modells.
Im linken Bild der Abbildung 6.15 ist das Koordinatensystem eingetragen, auf das alle
aerodynamischen Kra¨fte und Momente bezogen werden. Der Ursprung dieses Systems
liegt in der Messebene der Windkanalwaage, 609mm oberhalb der Flu¨gelwurzel. Zur Be-
schreibung der Verformung des Flu¨gels werden, a¨hnlich wie in Kapitel 5 fu¨r das HiReTT-
Halbmodell, folgende Gro¨ßen verwendet, die in Abbildung 6.15 eingezeichnet sind:
u: Verschiebung der Balkenachse normal zur Flu¨gelgrundfla¨che (x -y-Ebene). u be-
schreibt ausschließlich die Biegeverformung des Flu¨gels. utip bezeichnet denWert
an der Flu¨gelspitze.
φtwist : Verdrehungswinkel eines anstro¨mungsparallelen Flu¨gelquerschnitts (twist, Ver-
drehung in der Widerstandsebene). Der Wert φtwist wird ermittelt aus der Dif-
ferenz zwischen Vorderkanten- (uVK ) und Hinterkantenverschiebung (uHK ) in
Punkten mit jeweils gleichen Werten der dimensionslosen, spannweitigen Koor-
dinate η gema¨ß:
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φtwist(η) = arctan
uHK (η)− uVK (η)
c(η)
(6.1)
Ein positiver Wert φtwist beschreibt eine Reduktion des lokalen Anstellwinkels.
φtwist ,tip ist der korrespondierende Wert an der Flu¨gelspitze.
φtor : Strukturelle Torsion des Flu¨gels, d. h. die lokale Verdrehung eines zur Balken-
achse senkrechten Querschnitts um die Balkenachse. φtor ,tip bezeichnet den Wert
an der Flu¨gelspitze.
Die geplanten Windkanalversuche im ETW umfassen Experimente bei vier verschiedenen
Machzahlen (Ma=0.75, 0.80, 0.85 und 0.88). Fu¨r jede Machzahl sind 12 Kanalkonditi-
onen mit unterschiedlichen Reynoldszahlen und dynamischen Dru¨cken definiert worden.
Die Konditionen sind so gewa¨hlt, dass die Analyse der Windkanalergebnisse eine weit-
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Abbildung 6.16. Fu¨r die numerischen Voruntersuchungen betrachtete, reduzierte Versuchs-
enveloppen fu¨r Ma=0.75, 0.80, 0.85 und 0.88. Die Nummerierung der Enveloppenpunkte ist den
vollsta¨ndigen Versuchsenveloppen angepasst und daher nicht fortlaufend.
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gehend entkoppelte Untersuchung von Machzahleinflu¨ssen, Reynoldszahleinflu¨ssen und
aeroelastischen Effekten erlaubt (s. a. Kapitel 5.1 “Aspekte der Windkanalexperimente
bei hohen Reynoldszahlen im ETW” (S. 96)). Um die Anzahl der numerischen Simu-
lationen einzuschra¨nken, sind fu¨r die Voruntersuchungen reduzierte Versuchsenveloppen
betrachtet worden, die in Abbildung 6.16 dargestellt sind. Die Nummerierung der Test-
konditionen ist den vollsta¨ndigen Enveloppen angepasst und daher nicht fortlaufend. Fu¨r
jede Machzahl sind die Kanalkonditionen so festgelegt worden, dass Untersuchungen bei
variierender Reynoldszahl (Punkte 11, 9, 6) und variierender Modellverformung (Punkte
5, 9, 12) durchgefu¨hrt werden ko¨nnen. Der Vergleich von Ergebnissen fu¨r Enveloppenpunk-
te gleicher Nummer erlaubt die Erfassung reiner Machzahleffekte, da fu¨r alle Machzahlen
die Reynoldszahlen Re und die Belastungsmaße q/E konstant gehalten werden. Im Wei-
teren wird auf die Kanalkonditionen durch Nennung der Machzahl und der Nummer des
betrachteten Enveloppenpunktes (z. B. ma080 09) Bezug genommen.
Wie die Enveloppen zeigen, wurden die hier vorgestellten Simulationen fu¨r hohe Reynolds-
zahlen von u¨ber 20 Millionen durchgefu¨hrt. Dementsprechend ist, wie aus fru¨heren Ex-
perimenten im ETW bekannt ist, von einer voll entwickelten turbulenten Stro¨mung u¨ber
dem gesamten Flu¨gel auszugehen. In allen Berechnungen wurde zur Beru¨cksichtigung der
Turbulenz das LEA-k -ω-Modell verwendet.
6.4.1 Untersuchung des statischen aeroelastischen Verhaltens
Zur Vorhersage der erwarteten stationa¨ren aerodynamischen und aeroelastischen Eigen-
schaften des Modellflu¨gels sind fu¨r die im vorhergehenden Abschnitt in Abbildung 6.16
aufgefu¨hrten Enveloppen numerische Simulationen durchgefu¨hrt worden. Im Hinblick auf
die Auslegung des Modells fu¨r aeroelastische Windkanalversuche wurden dabei insbeson-
dere folgende Aspekte betrachtet:
◦ Abha¨ngigkeit der aerodynamischen Beiwerte von den Anstro¨mparametern
◦ Bestimmung der Druckverteilungen zur Festlegung der Drucksensorpositionen
◦ Untersuchung des Ablo¨severhaltens zur Vorbereitung der Windkanaluntersuchungen
◦ Ausmaß und Einfluss der zu erwartenden Flu¨gelverformung
Alle in diesem Abschnitt vorgestellten Simulationsergebnisse sind unter Beru¨cksichtigung
der Fluid-Struktur-Wechselwirkung bestimmt worden. Dazu wurde in den Berechnungen
das in Kapitel 3.2 (S. 61) beschriebene stationa¨re, iterative Kopplungsverfahren ange-
wandt. Stro¨mungslo¨sungen fu¨r den unverformten Flu¨gel werden nur zur Einscha¨tzung
des Verformungseinflusses herangezogen und sind als “starre” Lo¨sungen gekennzeichnet.
Die statischen aeroelastischen Berechnungen sind auf dem SUN -Cluster des Rechenzen-
trums der RWTH Aachen durchgefu¨hrt worden. Bei Verwendung von 12 UltraSparcIV -
Prozessoren dauerte die Berechnung einer aeroelastischen Gleichgewichtskonfiguration
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und ihrer Umstro¨mung durchschnittlich 4 Stunden. Fu¨r jede betrachtete Kanalkondition
wurde der Anstellwinkelbereich von α=-3.0o bis 6.5o mit 15 Punkten aufgelo¨st.
Aerodynamische Eigenschaften des elastischen Modellflu¨gels
Ein wichtiges Kriterium zur Charakterisierung der Eigenschaften eines Modellflu¨gels fu¨r
Windkanalversuche bei transsonischen Anstro¨mbedingungen ist der Wert der Machzahl,
ab der die Entstehung von Verdichtungssto¨ßen zu erwarten ist. Diese Machzahl ist fu¨r
den vorliegenden Modellflu¨gel numerisch ermittelt worden, indem Simulationen bei un-
terschiedlichen Machzahlen aber konstanter Reynoldszahl Re, Modellbelastung q/E und
Anstellwinkel α durchgefu¨hrt wurden. Die sich ergebende Abha¨ngigkeit des Auftriebsbei-
wertes cl und des Widerstandbeiwertes cd von der Machzahl Ma ist in Abbildung 6.17
dargestellt. Die hervorgehobenen Symbole kennzeichnen die Ergebnisse fu¨r die Envelop-
penpunkte ma075 09, ma080 09, ma085 09 und ma088 09, kleine Symbole repra¨sentieren
Werte aus zusa¨tzlichen Berechnungen. Zu erkennen ist das Maximum des Auftriebs am
elastischen Flu¨gel bei Ma≈0.80. Ab dieser Machzahl setzt auch die durch den Anstieg
des Wellenwiderstandes bedingte Divergenz des Widerstandsbeiwertes cd ein und deutet
somit auf das Auftreten von Verdichtungssto¨ßen hin. Die hervorgehobenen Symbole ver-
deutlichen, dass die fu¨r die Experimente im ETW gewa¨hlten Kanalkonditionen gerade
den Machzahlbereich enstehender Verdichtungssto¨ße erfassen, was im Hinblick auf die
Zielsetzungen des HIRENASD-Projektes auch erwu¨nscht ist.
Einen direkten Eindruck der Stro¨mungsverha¨ltnisse am elastischen Modellflu¨gel liefert die
Betrachtung der Druckverteilungen in Abbildung 6.18. Dort sind von oben nach unten fu¨r
Ma=0.75, 0.80 und 0.85 bei jeweils 2.0o und 4.0o Anstellwinkel die Verteilungen des Druck-
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Abbildung 6.17. Auftriebsbeiwert cl (links) und Widerstandsbeiwert cd (rechts) in Abha¨ngig-
keit der Machzahl Ma bei konstantem Anstellwinkel α. Dargestellt sind Ergebnisse fu¨r
Re=35·106, q/E=0.48·10−6 und α=2.0o beziehungsweise α=4.0o .
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Abbildung 6.18. Einfluss der Machzahl Ma und des Anstellwinkels α auf die cp-Verteilungen
in den Druckschnitten des Modellflu¨gels. Oben: Ma=0.75. Mitte: Ma=0.80. Unten: Ma=0.85.
(Re=35.0·106, q/E=0.48·10−6).
160 6 Numerische Untersuchungen fu¨r ein transsonisches Flu¨gelmodell
beiwertes in den mit Drucksensoren ausgeru¨steten Messschnitten dargestellt. BeiMa=0.75
und α=2.0o (links oben) ist die Flu¨gelumstro¨mung noch frei von Verdichtungssto¨ßen. Bei
dieser Machzahl enstehen erst bei 4.0o Anstellwinkel kleine, lokale U¨berschallgebiete. Sie
treten auf der Saugseite im a¨ußeren Bereich des Flu¨gels zuerst auf und sind durch stark
ausgepra¨gte Saugspitzen auf der Profiloberseite nahe der Vorderkante zu erkennen. Eine
Erho¨hung der Anstro¨mgeschwindigkeit vonMa=0.75 auf 0.80 bei α=2.0o fu¨hrt zur Ausbil-
dung eines U¨berschallgebietes im Bereich der Flu¨gelwurzel, welches durch einen Verdich-
tungsstoß abgeschlossen wird. Der Stoß wird in der Mitte des Flu¨gels schwa¨cher und ver-
schwindet zum Randbogen hin ganz. Dieser Effekt wird unterstu¨tzt durch die Verminde-
rung des lokalen Anstellwinkels aufgrund der Biegeverformung. Bei Ma=0.80 und α=4.0o
hat sich das Gebiet lokaler U¨berschallstro¨mung auf der Saugseite des Flu¨gels entlang der
gesamten Spannweite ausgebreitet. Bei diesen Bedingungen finden sich dort deutlich aus-
gepra¨gte Verdichtungssto¨ße in jedem Messschnitt. Bei einer Erho¨hung der Machzahl auf
von Ma=0.80 auf Ma=0.85 liegen auf der Saugseite vergleichbare Stro¨mungsverha¨ltnisse
schon fu¨r α=2.0o vor. Zusa¨tzlich ensteht im wurzelna¨chsten Messschnitt aufgrund der
Profilaufdickung auf der Druckseite (s. a. Abb. 6.2 (S. 140)) ebenfalls ein starker Verdich-
tungsstoß.
Die wichtigste Aufgabe im Rahmen der numerischen Untersuchungen des Modellverhal-
tens war die Vorhersage der zu erwartenden aerodynamischen Lasten. Dazu wurden fu¨r
alle der in Abbildung 6.16 (S. 156) aufgefu¨hrten Enveloppenpunkte Polaren von -3.0o bis
+6.5o berechnet. Einige der ermittelten cl -α- und cmy -α-Kurven sind in Abbildung 6.19
dargestellt und dokumentieren nacheinander den Einfluss der Machzahl Ma, des Belas-
tungsmaßes q/E und der Reynoldszahl Re auf die Abha¨ngigkeit der globalen Beiwerte vom
Anstellwinkel α. Die Diagramme der oberen Reihe zeigen die Verla¨ufe des Auftriebs- und
des Nickmomentenbeiwertes fu¨r Ma=0.75, 0.80, 0.85 und 0.88 bei konstanten Werten von
q/E und Re und illustrieren somit den reinen Machzahleinfluss. Die gro¨ßte Steigung der
cl -α-Kurven stellt sich bei Ma=0.80 ein. Zu ho¨heren Machzahlen hin nimmt die Steigung
deutlich ab. Fu¨r Ma=0.88 ist ein linearer Verlauf der cl -α-Kurve nur zwischen α=0.0
o
und 2.0o zu erkennen, was auf starke Verdichtungssto¨ße und durch sie induzierte Ablo¨sung
schon bei kleinen und auch bei negativen Anstellwinkeln hinweist. Die Diagramme der
mittleren Reihe der Abbildung 6.19 zeigen den zu erwartenden Einfluss des Belastungs-
maßes q/E und die damit verbundenen, unterschiedlich starken Flu¨gelverformungen auf
die Verla¨ufe der aerodynamischen Beiwerte. Ein zunehmendes q/E bewirkt eine deutlich
erkennbare Reduktion der Steigung der cl -α- und der cmy -α-Kurve. Zusa¨tzlich wird das
maximale Nickmoment zu gro¨ßeren Anstellwinkeln hin verschoben. Eine Erho¨hung der
Reynoldszahl von 23.5·106 auf 50.0·106 bei konstanter Machzahl und konstantem Belas-
tungsmaß hat dagegen nur einen geringen Einfluss auf die Verla¨ufe der aerodynamischen
Beiwerte, wie in der unteren Reihe der Abbildung 6.19 zu erkennen ist.
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Abbildung 6.19. Einfluss der Machzahl Ma (Oben), des Belastungsmaßes q/E (Mitte) und
der Reynoldszahl Re (Unten) auf die Abha¨ngigkeit des Auftriebsbeiwertes cl und des Nickmo-
mentenbeiwertes cmy vom Anstellwinkel α.
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Abbildung 6.20. Oben: Anstellwinkel α bei einsetzender Ablo¨sung in Abha¨ngigkeit der Mach-
zahl Ma. Unten: Einfluss der Machzahl Ma auf Position und Topologie der Ru¨ckstromgebiete
bei einsetzender Ablo¨sung. (Alle Ergebnisse fu¨r Re=35.0·106 und q/E=0.48·10−6).
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Den cl -α-Kurven fu¨r Ma=0.80 ist zu entnehmen, dass ein Auftriebsbeiwert von cl=0.5
erst bei einem Anstellwinkel von etwa 4.0o erreicht wird. Einerseits wird dadurch deut-
lich, dass der betrachtete Modellflu¨gel nicht wie ein realer Tragflu¨gel eines transsonischen
Transportflugzeuges fu¨r hohe Flugleistungen ausgelegt worden ist. Andererseits entspricht
ein cl von 0.5 bei dynamischen Dru¨cken bis zu 130kPa wa¨hrend der Experimente einer
Auftriebskraft des Modells von 25000N und fu¨hrt somit schon zu einer erheblichen Belas-
tung der Modellstruktur und insbesondere der Verbindungselemente im Einspannbereich.
Neben hohen aerodynamischen Lasten ko¨nnen auch selbsterregte Schwingungen großer
Amplituden zu einer Bescha¨digung des Flu¨gelmodells fu¨hren. Außer durch klassisches
Flattern oder Abreißflattern ko¨nnten solche Schwingungen durch Stoßoszillationen ver-
ursacht werden, was als buffeting bezeichnet wird. Dieses Pha¨nomen steht ha¨ufig mit
einer beginnenden, stoßinduzierten Ablo¨sung in Verbindung. Eine Analyse des Ablo¨se-
verhaltens der Stro¨mung am betrachteten Flu¨gel basierend auf den numerisch ermittel-
ten Ergebnissen wurde daher durchgefu¨hrt, um Hinweise auf mo¨glicherweise instationa¨re
Stro¨mungsverha¨ltnisse zu erhalten und die Erkenntnisse in die Planung der Windkanal-
versuche einfließen lassen zu ko¨nnen.
Im oberen Diagramm in Abbildung 6.20 sind die Anstellwinkel bei einsetzender Ablo¨sung
u¨ber der Anstro¨mmachzahl fu¨r Re=35.0·106 und q/E=0.48·10−6 aufgetragen. Als Krite-
rium zur Bestimmung dieser Anstellwinkel wurde das erstmalige Auftreten eines lokalen
Ru¨ckstromgebietes auf der Saugseite der Tragfla¨che verwendet. Zu erkennen ist, dass sich
u¨ber dem betrachteten Machzahlbereich von Ma=0.75 bis 0.85 der Beginn der Ablo¨sung
deutlich zu kleinen α hin verschiebt.
Die Bilder wandnaher Stromlinien im unteren Teil der Abbildung 6.20 zeigen den Einfluss
der Machzahl auf die Topologie und Position der sich entwickelnden Ru¨ckstromgebiete auf
der Flu¨gelsaugseite. Fu¨r Ma=0.75 setzt die Ablo¨sung im a¨ußeren Bereich des Flu¨gels am
Fuß des Verdichtungsstoßes ein. Bei Ma=0.78 ist daru¨ber hinaus zu sehen, dass sich ein
zweites Ru¨ckstromgebiet von der Flu¨gelhinterkante aus entwickelt. Erho¨ht man die Mach-
zahl weiter auf Ma=0.80, tritt gleichzeitig Ablo¨sung am spannweitig inneren und a¨ußeren
Bereich des Flu¨gels auf. Bei einer Anstro¨mung des Modells mit Ma=0.85 entsteht schon
bei kleinen Anstellwinkeln ein U¨berschallgebiet entlang der gesamten Spannweite und die
Ablo¨sung beginnt im Bereich der Flu¨gelwurzel. Die Betrachtungen verdeutlichen, dass sich
u¨ber dem in den Windkanalversuchen abgedeckten Machzahlbereich das Ablo¨severhalten
des Flu¨gels stark a¨ndert.
Ausmaß der Modellverformung und ihr Einfluss auf die Umstro¨mung
Um in den geplanten Windkanalversuchen messtechnisch klar erfassbare, statische ae-
roelastische Effekte zu erzielen, sind hinreichend große Verformungen des Modellflu¨gels
notwendig. Zur Verdeutlichung der fu¨r das HIRENASD-Modell zu erwartenden Verfor-
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mungen ist im oberen Teil der Abbildung 6.21 eine berechnete Gleichgewichtskonfigura-
tion dem unverformten Flu¨gel gegenu¨bergestellt. Aufgrund der dem gezeigten Ergebnis
zugrundeliegenden Anstro¨mparameter mit einem dynamischen Druck von q∞=130kPa
und einem Anstellwinkel von α=4.0o stellt die abgebildete Konfiguration in etwa die in
den Versuchen maximal erreichbare Auslenkung aus der Ruhelage dar. Fu¨r den nahe des
Randbogens eingezeichneten, anstro¨mungsparallelen Flu¨gelschnitt sind in der Ausschnitt-
vergro¨ßerung die Profilquerschnitte der sich einstellenden Gleichgewichtslagen bei α=0.0o ,
2.0o und 4.0o dargestellt. Der Vergleich zum Querschnitt des unverformten Flu¨gels la¨ßt
die Elastizita¨t des Windkanalmodells erkennen.
Abbildung 6.21. Oben: Darstellung des verformten Flu¨gels bei Ma=0.80, q/E=0.70·10−6 und
α=4.0o . Die Ausschnittvergro¨ßerung zeigt die Verschiebung eines randbogennahen Flu¨gelschnitts
fu¨r unterschiedliche Anstellwinkel. Unten: Verschiebung utip und Verdrehung φtwist ,tip der Flu¨gel-
spitze in Abha¨ngigkeit vom Anstellwinkel α und Belastungsmaß q/E (Ma=0.80, Re=35.0·106).
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Die Diagramme im unteren Teil der Abbildung 6.21 fassen die zu erwartenden Modellver-
formungen zusammen. Dargestellt ist dort die Abha¨ngigkeit der Verschiebung utip und der
Verdrehung φtwist ,tip der Flu¨gelspitze vom Modellanstellwinkel α. Durch die Gegenu¨ber-
stellung der Verla¨ufe fu¨r die drei Enveloppenpunkte ma080 05, ma080 09 und ma080 12
wird außerdem der Einfluss des Belastungsmaßes q/E verdeutlicht. Die Ergebnisse fu¨r
Ma=0.80 werden hier betrachtet, da gema¨ß Abbildung 6.17 bei dieser Machzahl maxi-
male aerodynamische Lasten zu erwarten sind. Die gro¨ßten Verformungen sind bei etwa
α=5.0o zu erkennen. In Abha¨ngigkeit vom dynamischen Druck werden fu¨r diesen Anstell-
winkel Ausschla¨ge der Flu¨gelspitze zwischen 35mm und 70mm bei Verdrehwinkeln des
zugeho¨rigen Flu¨gelschnitts von 1o bis 2o erreicht. Die Verformungen ha¨ngen dabei wegen
Abbildung 6.22. Vergleich der cl -α- und cmy -α-Kurven (oben) und der Druckverteilungen (un-
ten) fu¨r den unverformten und den elastischen Flu¨gel bei Ma=0.80 und q/E=0.48·10−6. Die
Druckverteilungen werden fu¨r α=3.0o in den Flu¨gelschnitten η=0.32, 0.59 und 0.95 verglichen.
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des sehr begrenzten Einflusses der Modelltemperatur nahezu linear von q/E ab, so dass
eine Halbierung von q/E etwa eine Halbierung der Verformungen bewirkt.
Der Einfluss der Flu¨gelverformung auf die aerodynamischen Beiwerte und Druckvertei-
lungen wird in Abbildung 6.22 verdeutlicht. Dazu werden Berechnungsergebnisse fu¨r den
unverformten und den elastischen Flu¨gel bei Ma=0.80 und q/E=0.48·10−6 (ma080 09)
verglichen. Im linken oberen Bild erkennt man den schon in Kapitel 5 fu¨r das HiReTT-
Modell dokumentierten und durch die Flu¨gelbiegung verursachten Effekt einer geringeren
Steigung der aeroelastisch bestimmten cl -α-Kurve. Der maximale Einfluss der Verformung
auf die Auftriebsbeiwerte tritt bei α=3.0o auf und fu¨hrt zu einer Differenz von 10% in cl .
Die Unterschiede in den Verla¨ufen des Nickmomentenbeiwertes cmy sind sta¨rker ausge-
pra¨gt. Das schon bei α=4.0o auftretende Abknicken der cmy -α-Kurve des starren Flu¨gels
deutet darauf hin, dass an der unverformten Konfiguration die Ablo¨sung erheblich fru¨her
einsetzt, als es beim elastischen Modell in den Windkanalversuchen zu erwarten ist.
Fu¨r den in den Diagrammen gekennzeichneten Anstellwinkel α=3.0o wird im unteren Teil
der Abbildung 6.22 der Einfluss der Flu¨gelverformung auf die Druckverteilung illustriert.
Dazu sind in den Druckschnitten bei η=0.32, 0.59 und 0.95 die Verteilungen des Druck-
beiwertes am starren und am verformten Flu¨gel gegenu¨ber gestellt. Erst ab dem mittleren
Schnitt bei η=0.59 treten merkliche Unterschiede auf. Im a¨ußeren Schnitt bei η=0.95 fu¨hrt
bei der elastischen Konfiguration die an die Flu¨gelbiegung gekoppelte Reduktion des lo-
kalen Anstellwinkels zur Ausbildung eines zweiten Verdichtungsstoßes und damit auch
zu einer qualitativ anderen Druckverteilung als an der unverformten Tragfla¨che. Obwohl
fu¨r den betrachteten Fall aufgrund des Belastungsmaßes q/E=0.48·10−6 nur moderate
Auslenkungen aus der Ruhelage auftreten (s. a. Abb. 6.21), sind ihre Einflu¨sse auf die
Tragflu¨gelumstro¨mung deutlich ausgepra¨gt. Dieses wichtige Auslegungskriterium fu¨r den
Modellflu¨gel ist somit erfu¨llt.
6.4.2 Untersuchung des dynamischen aeroelastischen Verhaltens
Aufbauend auf den umfangreichen stationa¨ren Voruntersuchungen wurde ebenfalls das zu
erwartende dynamische Verhalten des Modellflu¨gels in numerischen Simulationsrechnun-
gen bestimmt. Folgende Aspekte wurden dabei untersucht:
◦ Abha¨ngigkeit des dynamischen Flu¨gelverhaltens von den Anstro¨mparametern.
◦ Dynamisches aeroelastisches Stabilita¨tsverhalten.
◦ Wirksamkeit des Anregungsmechanismus und zu erwartende Auswirkungen auf die
Flu¨gelumstro¨mung im eingeschwungenen Zustand.
Die korrespondierenden Berechnungen wurden unter Verwendung des in Kapitel 3.2 (S. 61)
beschriebenen, losen zeitlichen Kopplungsschemas mit Pra¨diktor-Korrektor-Schritt durch-
gefu¨hrt. Dabei betrug die gewa¨hlte physikalische Zeitschrittweite 0.1ms, wodurch die
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erste Biegeschwingung (≈27Hz) mit etwa 370, die erste Torsionsschwingung (≈270Hz)
entsprechend mit 37 Zeitschritten aufgelo¨st wird. Insgesamt wurden die ersten zehn Ei-
genformen des Flu¨gels in den aeroelastischen Berechnungen beru¨cksichtigt. Die ho¨chste
Eigenfrequenz betrug ≈520Hz. Pro instationa¨rer Berechnung wurden durchschnittlich et-
wa 2000 Zeitschritte gerechnet, um Einschwing- oder Abklingvorga¨nge erfassen zu ko¨nnen.
Mit 50 bis 70 inneren Iterationen des dual-time-stepping-Verfahrens in jedem Zeitschritt
wurden somit pro Rechenlauf bis zu 150000 Multigrid-Iterationen beno¨tigt1. Um Ergeb-
nisse in u¨berschaubaren Zeiten erhalten zu ko¨nnen, wurde die NEC-SX8 des HLRS in
Stuttgart als Rechnerplattform gewa¨hlt. Die hohe Rechenleistung der Einzelprozessoren
dieses Vektor-Parallelrechners erlaubte die Durchfu¨hrung einer instationa¨ren Simulation
bei paralleler Verwendung von nur 4 CPUs innerhalb von 24 Stunden.
Abha¨ngigkeit des Schwingungsverhaltens des Flu¨gels von den
Anstro¨mparametern
Das Schwingungsverhalten einer Tragfla¨che im Hinblick auf Frequenzen und Da¨mpfun-
gen der Eigenformen ha¨ngt von der Wechselwirkung mit dem umstro¨menden Medium
ab. Die Kenntnis der Abha¨ngigkeiten des Eigenverhaltens von den Anstro¨mparametern
spielt eine wichtige Rolle im Flugzeugbau zum Beispiel bei der Auslegung von Flugregel-
ungssystemen. Sie ist daher ein wichtiger Aspekt bei den instationa¨ren Windkanaltests
im ETW im Rahmen von HIRENASD. Die zu erwartenden Einflu¨sse wurden anhand von
Simulationen von Ausschwingvorga¨ngen im Zeitbereich mit dem in dieser Arbeit vorge-
stellten aeroelastischen Verfahren SOFIA ermittelt. Diese Berechnungen boten außerdem
die Mo¨glichkeit des Nachweises, dass die fu¨r die Windkanalexperimente ausgewa¨hlten
Anstro¨mkonditionen immer zu einer positiven Da¨mpfung und damit zu einem dynamisch
stabilen Verhalten des Modellflu¨gels fu¨hren wu¨rden.
Um in den Simulationen ein Ausschwingen um die aeroelastische Gleichgewichtslage zu
initiieren, wurden zuna¨chst statische aeroelastische Berechnungen mit zusa¨tzlichen Las-
ten am Strukturmodell durchgefu¨hrt. Diese in Form von Kra¨ften und Momenten an den
Knoten der FE-Balkenelemente eingefu¨hrten Zusatzlasten wurden so festgelegt, dass eine
Auslenkung aus der aeroelastischen Gleichgewichtslage ausschließlich mit Anteilen aus der
1., 2., 3. und 5. Eigenform gleichzeitig erreicht wird. Die Gleichgewichtslage des Flu¨gels
unter Anwendung der Zusatzlasten ist der Gleichgewichtslage ohne Zusatzlasten bei einer
Anstro¨mung mit Ma=0.80, q/E=0.48·10−6 und α=2.0o in der oberen Reihe der Abbil-
dung 6.23 gegenu¨ber gestellt.
Der statischen Vorrechnung schließt sich die zeitgenaue Simulation an. In ihr werden die
Zusatzlasten sprungartig entfernt, wodurch ein Ungleichgewicht zwischen inneren struk-
1 zum Vergleich: eine stationa¨re aeroelastische Berechnung beno¨tigte etwa 2500 Multigrid-
Iterationen bis zur konvergierten Lo¨sung
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Abbildung 6.23. Oben: Gegenu¨berstellung der Ausgangslage des Flu¨gels vor der Schwin-
gung (GGL mit Zusatzlasten) und der aeroelastischen Gleichgewichtslage ohne Zusatzlasten.
Mitte und Unten: Zeitverlauf der Verschiebung utip und der strukturellen Torsion φtor ,tip der
Flu¨gelspitze wa¨hrend des Ausschwingvorgangs. Der rechte Teil der Abbildung zeigt die zugeord-
neten Frequenzspektren der Biege- und der Torsionsschwingung.
turellen Kra¨ften und a¨ußeren, aerodynamischen Lasten entsteht. Der sich einstellende
Schwingungsvorgang ist in Form der Zeitverla¨ufe der Verschiebung utip und der struktu-
rellen Torsion φtor ,tip der Flu¨gelspitze im unteren Teil der Abbildung 6.23 dargestellt. Die
dort gekennzeichnete, anfa¨ngliche Amplitude der Biegeschwingung betra¨gt 15mm, die Tor-
sionsschwingung beginnt mit einer Amplitude von 0.3o . Beide Bewegungsformen zeigen fu¨r
die vorliegenden Anstro¨mverha¨ltnisse ein geda¨mpftes Verhalten, wobei erwartungsgema¨ß
die Torsionsschwingung deutlich schneller abla¨uft. Die im rechten Teil der Abbildung ge-
zeigten Spektren identifizieren die Frequenzen der an der Biege- und Torsionsschwingung
beteiligten Eigenformen. Sie lassen erkennen, dass in der Torsionsschwingung auch Antei-
le der ersten drei biegungsdominierten Eigenformen enthalten sind, welche teilweise aus
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aerodynamischen Kopplungseffekten resultieren. Aufgrund zwar geringer, aber dennoch
vorhandener Unterschiede in der Lage der elastischen Achse und der Schwereachse beim
betrachteten Modellflu¨gel liegt jedoch auch eine strukturelle Kopplung zwischen Biege-
und Torsionsschwingungen vor. Eine Bestimmung der Da¨mpfungen der an der Schwingung
beteiligten Eigenformen geschieht durch Auswertung des logarithmischen Dekrements aus
den Zeithistorien der modalen Koordinaten qi(t). Diese liegen aufgrund der Verwendung
einer Zeitintegration der modalen Freiheitsgrade auf der Strukturseite fu¨r jede Simulation
als Ergebnisdatei vor (s. a. Kap. 2.3 (S. 29)).
Ausschwingrechnungen in der beschriebenen Art und Weise sind unter systematischer
Variation der Anstro¨mbedingungen durchgefu¨hrt worden. Einige der Ergebnisse dieser
Simulationen sind in Form der Frequenzen und der Da¨mpfungen der 1., 2. und 5. Eigen-
form in Abbildung 6.24 aufgefu¨hrt. Die ermittelten Werte sind dort u¨ber Ma aufgetragen
und dokumentieren somit den Einfluss der Anstro¨m-Machzahl auf das Verhalten der be-
trachteten Eigenformen. Die drei Verla¨ufe in jedem Diagramm repra¨sentieren Ergebnisse
fu¨r q/E=0.34·10−6, 0.48·10−6 und 0.70·10−6. Sie veranschaulichen den Einfluss des Belas-
tungsmaßes q/E . In allen Berechnungen wurden die Reynoldszahl Re=35.0·106 und der
Anstellwinkel α=0.0o konstant gehalten. Die so festgelegten Anstro¨mkonditionen entspre-
chen den Enveloppenpunkten 5, 9 und 12 in Abbildung 6.16 (S. 156). Der Vergleich der
Enveloppen in Abbildung 6.16 zeigt auch, dass die Variation der Machzahl bei konstantem
q/E und Re mit nur sehr geringen A¨nderungen der Kanal- und damit der Modelltempe-
ratur einhergeht. Eine A¨nderung des Belastungsmaßes q/E bei konstanter Reynoldszahl
hingegen bedeutet eine erhebliche Anpassung der Temperatur. Zu beachten ist deshalb,
dass der in Abbildung 6.24 gezeigte Einfluss von q/E auf die Frequenzen des Flu¨gels
zu einem Teil aus dem Einfluss der Modelltemperatur auf den Elastizita¨tsmodul E des
Flu¨gelmodells resultiert (s. a. Abb. 6.11 (S. 150)).
Betrachtet man in der oberen Reihe der Abbildung 6.24 fu¨r ein konstantes q/E die
Abha¨ngigkeit der Frequenz der ersten Biegeeigenform von der Machzahl, erkennt man
bis Ma=0.85 eine Zu-, daru¨ber hinaus eine Abnahme. Insgesamt variiert die Eigenfre-
quenz dabei um weniger als 1Hz. Die kombinierte Erho¨hung von q/E und T fu¨hrt zu
einer Frequenzerho¨hung. Die dazugeho¨rende aerodynamische Da¨mpfung im rechten Teil
der Abbildung zeigt ein deutliches Minimum bei Ma=0.85. Insgesamt wird das Da¨mp-
fungsmaß D , verstanden im Sinne der Theorie linearer, autonomer Schwingungen, durch
A¨nderungen der Machzahl sta¨rker beeinflusst als die Frequenz, und nimmt von Ma=0.70
bis Ma=0.85 um mehr als 10% ab. Bei einem Da¨mpfungsmaß von etwa D=4-7% ist ein
Abklingen einer Schwingung der ersten Eigenform wa¨hrend der Windkanalexperimente
innerhalb von 0.2s zu erwarten [70] (S. 88ff).
Der in der mittleren Reihe der Abbildung 6.24 dokumentierte Einfluss der Machzahl auf
die Frequenz und die Da¨mpfung der zweiten Biegeeigenform ist sehr gering. Die Da¨mpfung
170 6 Numerische Untersuchungen fu¨r ein transsonisches Flu¨gelmodell
Ma [-]
Fr
eq
u
en
z
f[H
z]
0.65 0.7 0.75 0.8 0.85 0.9 0.95
28.0
28.5
29.0
29.5
30.0
30.5
31.0
31.5
Eigenform 1 (1. Biegung)
Re=35.*106=konst., α=0.0o
Ma [-]
D
äm
pf
u
n
gs
m
aß
D
[%
]
0.65 0.7 0.75 0.8 0.85 0.9 0.95
4.0
4.5
5.0
5.5
6.0
6.5
7.0
7.5
8.0
q/E=0.34*10-6 (T≈108K)
q/E=0.48*10-6 (T≈137K)
q/E=0.70*10-6 (T≈178K)
Ma [-]
Fr
eq
u
en
z
f[H
z]
0.65 0.7 0.75 0.8 0.85 0.9 0.95
86.0
86.5
87.0
87.5
88.0
88.5
89.0
Eigenform 2 (2. Biegung)
Re=35.*106=konst., α=0.0o
Ma [-]
D
äm
pf
u
n
gs
m
aß
D
[%
]
0.65 0.7 0.75 0.8 0.85 0.9 0.95
0.5
1.0
1.5
2.0
2.5
q/E=0.34*10-6 (T≈108K)
q/E=0.48*10-6 (T≈137K)
q/E=0.70*10-6 (T≈178K)
Ma [-]
D
äm
pf
u
n
gs
m
aß
D
[%
]
0.65 0.7 0.75 0.8 0.85 0.9 0.95
0.0
0.5
1.0
1.5
q/E=0.34*10-6 (T≈108K)
q/E=0.48*10-6 (T≈137K)
q/E=0.70*10-6 (T≈178K)
Ma [-]
Fr
eq
u
en
z
f[H
z]
0.65 0.7 0.75 0.8 0.85 0.9 0.95
268.5
269.0
269.5
270.0
270.5
271.0
271.5
272.0
Eigenform 5 (1. Torsion)
Re=35.*106=konst., α=0.0o
Abbildung 6.24. Einfluss der Machzahl Ma und des Belastungsmaßes q/E auf Frequenzen
und Da¨mpfungsmaße der ersten, zweiten und fu¨nften Eigenform des Modellflu¨gels (Re=35.0·106,
α=0.0o). Wichtig: Die A¨nderung von q/E bei konstanter Reynoldszahl impliziert einen Tempe-
ratureinfluss auf die Eigenfrequenzen (s. a. Abb. 6.11 (S. 150) und Abb. 6.16 (S. 156)).
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ist mit 1-2% wesentlich schwa¨cher als die der ersten Biegeeigenform. Die Verringerung der
Frequenz der zweiten Eigenform mit steigendem q/E ist vermutlich hauptsa¨chlich auf die
in den Enveloppen Abb. 6.16 (S. 156) erkennbare, gleichzeitige Erho¨hung der Modelltem-
peratur zuru¨ck zu fu¨hren.
Die Frequenz der ersten torsionsdominierten Eigenform a¨ndert sich ebenfalls nur sehr
wenig mit der Machzahl. A¨hnlich wie bei der zweiten Eigenform wird die Abnahme der
Frequenz bei Erho¨hung von q/E von der damit verbundenen Temperaturerho¨hung des
Modells bestimmt. Die Da¨mpfung der ersten Torsionseigenform ist mit 0.5-1% sehr ge-
ring und nimmt mit steigender Machzahl monoton und deutlich ab. Ein ausgepra¨gtes
Minimum des Da¨mpfungsmaßes wie bei der ersten Biegeeigenform ist u¨ber dem hier be-
trachteten Machzahlbereich nicht zu erkennen.
Die bisher diskutierten Ergebnisse bezogen sich alle auf einen konstanten Modellanstell-
winkel von α=0.0o . Um auch den Einfluss des Anstellwinkels auf das Schwingungsver-
halten des Modellflu¨gels im Vorfeld der Windkanalexperimente abscha¨tzen zu ko¨nnen,
wurden fu¨r den Enveloppenpunkt ma080 09 (Ma=0.80, Re=35.0·106, q/E=0.48·10−6)
Simulationen des Ausschwingvorganges bei α=-2.0o , 0.0o , 2.0o und 4.0o durchgefu¨hrt.
Die ausgewerten Frequenzen und Da¨mpfungen der ersten beiden Biegeeigenformen (Mo-
de 1 und 2) und der ersten Torsionseigenform (Mode 5) sind in Abbildung 6.25 u¨ber α auf-
getragen. Im Hinblick auf die Frequenzen kann ausschließlich fu¨r die erste Biegeeigenform
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Abbildung 6.25. Abha¨ngigkeit der Frequenzen f und der Da¨mpfungsmaße D der ersten und
zweiten Biege- und der ersten Torsionseigenform vom Anstellwinkel α (Ma=0.80, Re=35.0·106,
q/E=0.48·10−6 (ma080 09)). Die Ordinaten der Diagramme sind zweimal unterbrochen.
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ein merklicher Einfluss des Anstellwinkels festgestellt werden, wa¨hrend die Frequenzen
der Eigenformen 2 und 5 nahezu unbeeinflusst bleiben. A¨hnliches gilt fu¨r die Da¨mpfung
der betrachteten Eigenformen. Das Da¨mpfungsmaß D der ersten Eigenform nimmt mit α
zuna¨chst ab und dann wieder zu. Ein Minimum deutet sich bei einem Anstellwinkel von
0.0o an. Insgesamt variiert das Da¨mpfungsmaß dabei recht deutlich zwischen 5.3 bis 6.2%.
Die Da¨mpfung der zweiten Biegeeigenform und der ersten Torsionseigenform zeigen nur
eine sehr schwache Abha¨ngigkeit von α. Es la¨ßt sich feststellen, dass die Sta¨rke des Ein-
flusses des Anstellwinkels auf Schwingungen in der ersten Biegeeigenform dem Einfluss
der Machzahl vergleichbar ist. Ho¨here Moden hingegen werden vom Winkel der Flu¨gel-
anstro¨mung nur sehr wenig beeinflusst.
Die in den bisherigen Untersuchungen betrachteten Kanalkonditionen decken einen großen
Teil der geplanten ETW -Experimente ab. Negative Da¨mpfungen und ein daraus re-
sultierendes, dynamisch instabiles Verhalten wurden dabei nicht festgestellt. Zur ge-
naueren Analyse des Stabilita¨tsverhaltens und zur Sicherstellung eines ausreichenden
Sicherheitsabstandes zur Stabilita¨tsgrenze des Modellflu¨gels wurden Ausschwingrech-
nungen durchgefu¨hrt, in denen der Totaldruck ptot weit u¨ber die im ETW mo¨gli-
chen Grenzen hinaus erho¨ht wurde. Ausgehend von den Enveloppenpunkten ma080 12
und ma085 12 (Ma=0.80 bzw. 0.85, Re=35.0·106, q/E=0.70·10−6) wurden dazu in den
Simulationen Totaldru¨cke von bis zu 1750kPa eingestellt und damit die Grenze des
ptot [kPa]
Fr
eq
u
en
z
f[H
z]
0 400 800 1200 1600 2000
0.0
50.0
100.0
150.0
200.0
250.0
300.0
Re=35.*106=konst., α=0.0o
1. Torsion
1. Biegung
2. Biegung
ETW
ptot [kPa]
D
äm
pf
u
n
gs
m
aß
D
[%
]
0 400 800 1200 1600 2000
0.0
5.0
10.0
15.0
20.0
25.0
30.0
Ma=0.80
Ma=0.85
1. Torsion
1. Biegung
2. Biegung
ETW
Abbildung 6.26. Darstellung der Abha¨ngigkeit der Frequenzen f und der Da¨mpfungsmaße D
der ersten und zweiten Biegeeigenform und der ersten Torsionseigenform vom Totaldruck ptot
zur Abscha¨tzung des dynamischen Stabilita¨tsverhaltens des Modellflu¨gels (Ma=0.80 und 0.85,
Re=35.0·106, α=0.0o). Die vertikale Linie kennzeichnet erreichbare Totaldru¨cke im ETW.
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ETW (≈560kPa) um etwa das Dreifache u¨berschritten. Die den Ausschwingrechnungen
vorgeschalteten stationa¨ren, aeroelastischen Simulationen zeigen bei diesen Bedingungen
große statische Flu¨gelverformungen und insbesondere eine starke strukturelle Torsion.
Die aus den instationa¨ren Berechnungen bestimmten Frequenzen und Da¨mpfungen und
ihre Abha¨ngigkeiten vom Totaldruck ptot der Anstro¨mung sind fu¨r Ma=0.80 und 0.85 in
Abbildung 6.26 dargestellt. Der von den Experimenten im ETW abgedeckte Bereich ist
durch eine vertikale Linie bei 560kPa gekennzeichnet. Eine Beeinflussung der Frequenzen
erkennt man bei den betrachteten Totaldru¨cken nur fu¨r die erste Biegeeigenform. Deren
Frequenz wa¨chst von 27Hz auf 38Hz an. Die Da¨mpfungen der ersten, zweiten und fu¨nften
Eigenform, aufgetragen im rechten Diagramm, nehmen monoton mit ptot zu. Das Erreichen
eines lokalen Maximums der Da¨mpfung im Sinne der Trendwende des Da¨mpfungsverhal-
tens und der Anna¨herung an die Stabilita¨tsgrenze la¨ßt sich in Abbildung 6.26 fu¨r die erste
Torsionseigenform anhand eines leicht degressiven Verlaufs nur erahnen. Insgesamt zeigen
die Simulationsergebnisse, dass fu¨r das vorliegende Flu¨gelmodell bei Experimenten im
ETW ein ausreichender Sicherheitsabstand zur Flattergrenze vorausgesetzt werden kann.
Mo¨glicherweise wa¨hrend der Versuche auftretende, selbsterregte Schwingungen werden da-
her auf instationa¨re Effekte in der Flu¨gelumstro¨mung, zum Beispiel buffeting-Pha¨nomene,
zuru¨ck zu fu¨hren sein.
6.4.3 Untersuchung der Wirksamkeit des Anregungsmechanismus
A¨hnlich wie in den im vorhergehenden Abschnitt beschriebenen numerischen Simulati-
onen sind Ausschwingversuche zur Analyse des Eigenverhaltens auch wa¨hrend der Expe-
rimente im ETW vorgesehen. Da kryogene Temperaturen und die Stickstoffatmospha¨re
im Windkanal einen Zugriff auf das Modell nur in Ausnahmen erlauben, ist eine Aus-
lenkung aus der Ruhelage durch Aufbringung von Zusatzlasten wie in der numerischen
Simulation jedoch nicht realisierbar. Es wurde daher ein Konzept gewa¨hlt, bei dem u¨ber
Piezostacks im Bereich der Flu¨geleinspannung oszillierende Kra¨ftepaare erzeugt werden,
die ein inneres Biegemoment bewirken [133]. Wa¨hlt man als Erregungsfrequenz eine der
Resonanzfrequenzen des Modells, stellt sich nach einem Einschwingvorgang ein periodi-
scher Schwingungszustand konstanter Amplitude ein. Nach Abschaltung der Anregung
findet dann das gewu¨nschte Ausschwingen des Modellflu¨gels statt.
Die technische Umsetzung des Anregungsmechanismus ist in der linken Spalte der Abbil-
dung 6.27 dargestellt. Wie in der Abbildung illustriert, erzeugen vier Piezostacks (jeweils
zwei auf der Flu¨gelunter- und Flu¨geloberseite) Kra¨fte, die u¨ber Stahlsto¨ßel auf vorsprin-
gende Nasen im Bereich der Flu¨gelwurzel u¨bertragen werden und somit ein Biegemoment
in der Flu¨gelwurzel erzeugen. Die Stacks stu¨tzen sich im Inneren des Einspannko¨rpers
ab und erzeugen dort entsprechend ein gegensinniges Biegemoment. Damit werden zur
Schwingunsganregung nur innere Kra¨ftepaare aufgebracht, die die Kraftmessungen mit
der Windkanalwaage nicht beeinflussen.
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Abbildung 6.27. Linke Spalte: Schwingungsanregung am realen Windkanalmodell durch Pie-
zostacks. Rechte Spalte: Mechanisch a¨quivalente Anregung in der numerischen Simulation durch
Anbringung zeitharmonischer Biegemomente Mx an zwei Knoten des Balkenmodells. Die Zeit-
verla¨ufe zeigen die Sto¨ßelkra¨fte und die Bewegung der Flu¨gelspitze eines Simulationsergebnisses.
Die Wirksamkeit dieses Anregungsmechanismus und die Auswirkung der erzielbaren Be-
wegungsamplituden auf die Flu¨gelumstro¨mung sind in instationa¨ren, aeroelastischen Zeit-
bereichssimulationen untersucht worden. Zur Nachbildung der Anregung im numerischen
Modell werden, wie im rechten Bild der Abbildung 6.27 gezeigt, an zwei Knoten des ver-
wendeten Balkenmodells den Sto¨ßelkra¨ftepaaren a¨quivalente, gegensinnig wirkende Bie-
gemomente vorgegeben. Diese Knoten sind dabei so gewa¨hlt, dass sie den Positionen der
Krafteinleitungspunkte im realen System in den Nasen des Flu¨gels und den Fußpunkten
der Piezostacks entsprechen. Die instationa¨ren Simulationen starten ausgehend von der
in statischen Vorrechnungen bestimmten aeroelastischen Gleichgewichtslage. Die Vorgabe
oszillierender Anregungskra¨fte bewirkt dann das Aufschwingen des Flu¨gels aus der Ru-
helage. Ein numerisches Ergebnis dieses Vorganges wird in Abbildung 6.27 beispielhaft
fu¨r eine Anregung mit der Frequenz der ersten Biegeeigenform pra¨sentiert. Der exakt
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sinusfo¨rmige Verlauf der Anregungskraft ist eine Idealisierung, da die Sto¨ßelkra¨fte am
realen System aufgrund von Elastizita¨ten und Ru¨ckwirkungen der Flu¨gelbewegung nicht
genau dem zeitlichen Verlauf der Versorgungsspannungen folgen. Der typische Verlauf des
Einschwingvorganges des Flu¨gels bei Erregung mit einer Resonanzfrequenz ist anhand des
zeitlichen Verlaufs der Flu¨gelspitzenbewegung relativ zur Ruhelage (∆utip) dargestellt. Die
aerodynamische Da¨mpfung der erregten Eigenform bewirkt die Begrenzung der Schwin-
gungsamplitude.
Eine detaillierte Darstellung der numerischen Ergebnisse fu¨r Einschwingvorga¨nge des Mo-
dellflu¨gels bei Anregung der ersten, zweiten oder fu¨nften Eigenform findet sich in Abbil-
dung 6.28. Fu¨r eine Anstro¨mung mit den Konditionen des Enveloppenpunktes ma080 09
(Ma=0.80, Re=35.0·106, q/E=0.48·10−6) und einem Anstellwinkel von α=0.0o sind dort
in der linken Spalte die Zeitverla¨ufe der zu den angeregten Bewegungsformen korrespon-
dierenden Ausschla¨ge der Flu¨gelspitze aus der Gleichgewichtslage (∆utip oder ∆φtor ,tip)
dargestellt. Alle drei Eigenformen wurden genau mit den Resonanzfrequenzen angeregt,
die fu¨r die gewa¨hlten Anstro¨mparameter aus Ausschwingrechnungen ermittelt worden
sind (s. a. Abschnitt 6.4.2 (S. 167)). In der rechten Spalte sind jeweils die erreichba-
ren Bewegungsamplituden u¨ber dem Verha¨ltnis aus Erregerfrequenz fE zu Resonanzfre-
quenz (f1, f2 oder f5) aufgetragen.
In der Simulation der Anregung des Flu¨gelmodells in der ersten Biegeeigenform ist eine
Amplitude der Sto¨ßelkra¨fte von 20kN angenommen worden. Diese entspricht der maximal
mit den verwendeten Piezostacks erzielbaren Kraftamplitude und ist aufgrund elastischer
Effekte bei der U¨bertragung der Kra¨fte auf den Flu¨gel unrealistisch hoch. Der berechne-
te Zeitverlauf der durch die Anregung verursachten Flu¨gelschwingung im linken oberen
Bild der Abbildung 6.28 zeigt jedoch, dass auch mit maximalen Erregerkra¨ften und Anre-
gung mit der Resonanzfrequenz fu¨r die vorliegenden Anstro¨mparameter nur eine geringe
Schwingungsamplitude von 6mm zu erreichen ist. Diese Amplitude stellt sich nach ei-
ner Einschwingzeit von etwa 0.45s ein. Das rechte Diagramm verdeutlicht, mit welcher
Genauigkeit die Resonanzfrequenz der ersten Biegeeigenform fu¨r einen vorliegende An-
stro¨mungszustand vor einem Windkanalversuch mit Anregung bestimmt werden muss,
damit die maximale Effizienz des Anregungsmechanismus ausgenutzt werden kann. Bei
einem Fehler von ±1Hz bei der Bestimmung der Resonanzfrequenz wu¨rden immer noch
85% der maximalen Schwingungsamplitude erzielt.
Das in der mittleren Reihe der Abbildung 6.28 dokumentierte Ergebnis fu¨r die Anregung
der zweiten Biegeeigenform zeigt, dass mit 6.5kN Kraft pro Sto¨ßel nach 0.4s eine Amplitu-
de der Flu¨gelspitzenbewegung von 3.7mm erreicht werden kann. Bei einer Resonanzanre-
gung der ersten torsionsdominierten Eigenform (untere Bildreihe) stellt sich aufgrund der
geringen aerodynamischen Da¨mpfung schon bei einer Erregerkraft von FSto¨ßel=5.0kN eine
Torsionsamplitude von φˆtor ,tip=0.52
o ein. Dieses Ergebnis besta¨tigt, dass trotz Anregung
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Abbildung 6.28. Berechnete Einschwingvorga¨nge des Flu¨gels (linke Spalte) und erreichba-
re Amplituden in Abha¨ngigkeit der Erregerfrequenz (rechte Spalte) bei Anregung der ersten,
zweiten und fu¨nften Eigenform (Ma=0.80, Re=35.0·106, q/E=0.48·10−6, α=0.0o).
6.4 Numerische aeroelastische Untersuchungen 177
mit Hilfe eines aufgepra¨gten Biegemomentes im Wurzelbereich der entwickelte Erregerme-
chanismus in der Lage ist, deutliche Torsionsschwingungen zu erzeugen. Das zugeordnete
Diagramm der erreichbaren Torsionsamplitude in Abha¨ngigkeit des Frequenzverha¨ltnisses
zeigt, dass bei einem Fehler von ±3Hz in der Bestimmung der Resonanzfrequenz die sich
einstellende Schwingungsamplitude 33% unter dem maximal erreichbaren Wert liegt.
Nachdem die mechanische Wirksamkeit des Anregungsmechanismus im Hinblick auf die
erzielbaren Bewegungen des Modellflu¨gels wa¨hrend der Windkanalexperimente untersucht
worden ist, sollen nun die Auswirkungen dieser Bewegungen auf die Flu¨gelumstro¨mung
im eingeschwungen Zustand betrachtet werden. Dazu sind in Abbildung 6.29 die sich ein-
stellenden, instationa¨ren Druckverteilungen in der Na¨he der Flu¨gelspitze (η=0.95) bei der
oben diskutierten Anregung der ersten Biegeeigenform und der ersten Torsionseigenform
dargestellt. Die linke Spalte zeigt fu¨r den betrachteten Flu¨gelschnitt alle momentanen
Druckverteilungen einer vollsta¨ndigen Schwingungsperiode. Die so enstehende Abbildung
illustriert in Form einer Einhu¨llenden die lokalen Druckamplituden. Die zeitlich gemit-
telten Druckverteilungen sind gestrichelt eingezeichnet. Zur Verdeutlichung der Insta-
tionarita¨t der Flu¨gelumstro¨mung sind in der rechten Spalte fu¨r drei Positionen auf der
Flu¨geloberseite die Abweichungen der Druckbeiwerte ∆cp vom lokalen Mittelwert u¨ber
der Zeit aufgetragen.
Betrachtet man in Abbildung 6.29 die instationa¨re Druckverteilung, die sich bei der
Schwingung der ersten Biegeeigenform mit einer Amplitude von 6.0mm ergibt, so fa¨llt
eine Auswirkung hauptsa¨chlich an der Vorderkante auf. Dies erkla¨rt sich dadurch, dass
der aerodynamisch wirksame Effekt einer Biegeschwingung hauptsa¨chlich von der pfei-
lungsbedingten, zeitlichen A¨nderung des lokalen Profilanstellwinkels verursacht wird. Die
Verla¨ufe im rechten Bild besta¨tigen, dass die vorliegende Flu¨gelbewegung nahezu keinen
Einfluss auf die Druckbeiwerte im hinteren Bereich des Flu¨gelschnitts hat. Insgesamt sind
die Auswirkungen dieser Biegeschwingung aufgrund der kleinen Amplitude eher gering.
Im Gegensatz dazu liefert eine Torsionsschwingung mit der erreichbaren Amplitude von
φˆtor ,tip=0.52
o sehr deutliche instationa¨re Effekte. Diese sind sowohl auf der Ober- als auch
der Unterseite und u¨ber der gesamten Profiltiefe zu erkennen. Die ho¨chsten Druckschwan-
kungen bilden sich bei den lokalen Maxima der Druckverteilung aus. Der Zeitverlauf des
lokalen Druckbeiwertes fu¨r den Punkt nahe der Vorderkante weist ho¨herharmonische An-
teile auf. Vergleicht man die Schwankungen der Druckbeiwerte am mittleren und hinteren
Punkt, erkennt man die aus der Torsionsbewegung resultierende Gegenphasigkeit der zeit-
lichen Verla¨ufe.
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Abbildung 6.29. Instationa¨re Druckverteilungen im Flu¨gelschnitt bei η=0.95 und Zeitverla¨ufe
der Druckschwankungen in drei Punkten auf der Flu¨geloberseite bei Anregung der ersten
Biegeeigenform (obere Reihe) und der ersten Torsionseigenform (untere Bildreihe) (Ma=0.80,
Re=35.0·106, q/E=0.48·10−6, α=0.0o). Die zeitlich gemittelten Druckverteilungen sind durch
gestrichelte Linien gekennzeichnet.
7Zusammenfassung
Um die Wirtschaftlichkeit und Flugsicherheit eines Flugzeuges gewa¨hrleisten zu ko¨nnen,
muss beim Entwurf die Wechselwirkung zwischen der elastischen Flugzeugstruktur und
der umstro¨menden Luft beru¨cksichtigt werden. Die Erfassung dieser Wechselwirkung mit
Hilfe numerischer Verfahren macht die simultane Lo¨sung der Differentialgleichungen der
Stro¨mungs- und der Strukturdynamik erforderlich. Die richtige Vorhersage stro¨mungssei-
tiger, nichtlinearer Effekte bei transsonischen Fluggeschwindigkeiten setzt daru¨ber hinaus
die Verwendung der Navier-Stokes Gleichungen zur Beschreibung der kompressiblen, vis-
kosen Gasstro¨mung voraus.
Das Berechnungsverfahren SOFIA (Solid-Fluid-Interaction) lo¨st die aeroelastischen Glei-
chungen im Zeitbereich unter Beru¨cksichtigung der stro¨mungsseitigen Nichtlinearita¨ten
und ermo¨glicht damit die Analyse von Pha¨nomenen der transsonischen Fluid-Struktur-
Interaktion. In dieser Arbeit wurde das zur Erweiterung von SOFIA entwickelte Kopp-
lungsmodul ACM (Aeroelastic Coupling Module) vorgestellt. Das ACM erlaubt den
modularen Aufbau von SOFIA aus verschiedenen Euler- oder Navier-Stokes-basierten
Stro¨mungslo¨sern und Strukturlo¨sern im Sinne eines partitionierten, aeroelastischen Ver-
fahrens. Allgemein definierte Schnittstellen garantieren dabei die Austauschbarkeit der
verwendeten Teilfeldlo¨ser mit geringem Aufwand und damit die Anwendbarkeit neuerer
und verbesserter Modelle und Lo¨sungsverfahren. Im Kopplungsmodul gewa¨hrleistet eine
Methode fu¨r den konservativen Datentransfer den Austausch von Lasten und Verformun-
gen an den Kopplungsra¨ndern der diskretisierten Teilgebiete unter Erhalt des Kra¨fte-
und Momentengleichgewichts und der u¨bertragenen mechanischen Energie. Diese Metho-
de ermo¨glicht den Datenaustausch zwischen einem Stro¨mungslo¨ser und einem optional
aus Balken-, Schalen- oder Volumenelementen aufgebauten Strukturmodell. Das ACM
koordiniert die Abfolge der Aufrufe des Stro¨mungs- und des Strukturlo¨sers sowohl fu¨r
statische aeroelastische Untersuchungen als auch fu¨r die Simulation instationa¨rer, ae-
rostrukturdynamischer Vorga¨nge. Fu¨r zeitgenaue Berechnungen steht neben mehreren
losen Kopplungsalgorithmen mit unterschiedlichen Pra¨diktor-/Korrektor-Methoden auch
ein iterativer, starker Kopplungsalgorithmus zur Verfu¨gung.
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In der vorliegenden Arbeit kommt zur Lo¨sung der Erhaltungsgleichungen der Gasdyna-
mik der strukturierte Navier-Stokes-Lo¨ser FLOWer zum Einsatz. Die Nachfu¨hrung des
Rechennetzes und dessen Anpassung an die aufgrund elastischer Strukturverformungen
deformierte Ko¨rperoberfla¨che wird mit Hilfe eines auf der Verformung fiktiver Rahmen-
tragwerke beruhenden Gitterdeformationsalgorithmus bewerkstelligt.
Der Aufbau und die Lo¨sung der das Strukturverhalten beschreibenden Gleichungssysteme
geschieht durch das lineare Finite-Elemente Verfahren FEAFA. Zur Strukturmodellierung
wird insbesondere ein auf der Timoshenko-Theorie basierendes Balkenelement angewen-
det. Es erlaubt gerade bei Tragflu¨geln großer Streckung eine zuverla¨ssige Erfassung des
elastischen Verhaltens und hat u. a. den Vorteil eines sehr geringen Rechenzeitbedarfs.
Zur U¨berpru¨fung der Gu¨ltigkeit einer quasi-eindimensionalen Strukturidealisierung fu¨r ein
elastisches Windkanalmodell, wird fu¨r stationa¨re Testfa¨lle auch die Modellierung durch
Volumenelemente untersucht. Das Balkenmodell hat sich dabei als geeignet erwiesen.
Die Validierung von SOFIA fu¨r statische und dynamische, aeroelastische Anwendungen im
niedrigen Unterschall wurde anhand eines im Rahmen des SFB 401 entwickelten, positiv
gepfeilten Modellflu¨gels durchgefu¨hrt. Dieses Windkanalmodell war bei Anstro¨mgeschwin-
digkeiten bis 75m/s im DNW-Niedergeschwindigkeitskanal LST getestet worden. Der Auf-
bau des Flu¨gels mit Hauptholm und parallel zur Anstro¨mung ausgerichteten Rippen wird
im numerischen Modell durch Balkenelemente nachempfunden. Dies ist ein geeigneter
Testfall fu¨r die entwickelte Methode zum Last- und Verformungstransfer zwischen einem
Stro¨mungslo¨ser und einem als Balkentragwerk aufgebauten Strukturmodell.
Der Vergleich von numerischen und experimentellen Ergebnissen fu¨r statische, aeroelas-
tische Untersuchungen zeigt eine sehr gute U¨bereinstimmung bei allen betrachteten An-
stro¨mgeschwindigkeiten. Dies gilt fu¨r die Einspannreaktionen, die Druckverteilungen und
die Deformationen des Flu¨gels. Die Abweichung zwischen gemessenen und berechneten
Daten nimmt erst bei hohen Wurzelanstellwinkeln aufgrund einsetzender Stro¨mungs-
ablo¨sung zu. Das dynamische aeroelastische Verhalten des Modellflu¨gels konnte ebenfalls
mit hoher Zuverla¨ssigkeit numerisch nachvollzogen werden. Numerische und experimentel-
le Daten fu¨r die Frequenzen und zeitlichen Verla¨ufe der Biegeschwingungen stimmen sehr
gut u¨berein. Bei der Torsionsschwingung gibt es mit zunehmender Anstro¨mgeschwindig-
keit Diskrepanzen, insbesondere hinsichtlich des Abklingens der Schwingungsamplituden.
Das aeroelastische Verfahren wurde im Rahmen des EU -gefo¨rderten Projektes HiReTT
eingesetzt, um das Ausmaß der Verformung eines Modells in transsonischen Kryo-
Windkanalversuchen bei hohen Kanaldru¨cken zu untersuchen. Trotz nahezu massiver
Stahlausfu¨hrung des Modells fu¨hren die in den Experimenten auftretenden Tragflu¨gel-
belastungen zu signifikanten Verformungen. Optische Messverfahren und die numerischen
Berechnungen ermittelten in sehr guter U¨bereinstimmung deformationsbedingte A¨nderun-
gen des lokalen Profilanstellwinkels von bis zu 3o . Die Ru¨ckwirkungen auf die Umstro¨mung
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des Modellflu¨gels und die aerodynamischen Beiwerte konnten in der numerischen Simu-
lation durch Vergleich mit Berechnungsergebnissen fu¨r den als starr angenommen Flu¨gel
vom reinen Einfluss der aerodynamischen Parameter separiert werden. Dabei konnte fest-
gestellt werden, dass die Modellverformung neben einem großen Einfluss auf die Steigun-
gen der Kurven des Auftriebs u¨ber dem Anstellwinkel auch einen deutlichen Einfluss auf
den qualitativen Verlauf der Nickmomentenbeiwerte hat. Dies ist darauf zuru¨ckzufu¨hren,
dass die durch die Flu¨gelverformung verursachte Vera¨nderung der Verteilung des lokalen
Profilanstellwinkels die Stro¨mungsablo¨sung verzo¨gert. Ein wichtiges Ergebnis der mit SO-
FIA im Rahmen von HiReTT durchgefu¨hrten Berechnungen ist, dass sich die gemessenen
Druckverteilungen am Tragflu¨gel gerade bei Auftreten von Verdichtungssto¨ßen ohne die
Beru¨cksichtigung der zugrundeliegenden Modelldeformation nicht interpretieren lassen.
Die Kopplung eines Stro¨mungslo¨sers mit einem reduzierten Strukturmodell erlaubt bei
nur geringer Erho¨hung des Rechenzeitbedarfs die zuverla¨ssige Erfassung aeroelastischer
Effekte und eine genaue Vorhersage der Druckverteilungen und der globalen Beiwerte.
Nach umfangreicher Validierung sowohl fu¨r subsonische als auch transsonische Aeroelas-
tik wurde SOFIA zur Auslegung und Analyse eines Windkanalmodells fu¨r schallnahe,
aerostrukturdynamische Experimente im ETW angewendet. Dazu wurden zuna¨chst un-
terschiedliche Stro¨mungsnetze und Strukturmodellierungen in den Berechnungen einge-
setzt und die Ergebnisse verglichen. Dabei wurde nachgewiesen, dass fu¨r den Zweck der
Auslegungsrechnungen die Vernachla¨ssigung des aerodynamischen Einflusses der Rumpf-
schale und die Verwendung eines Balkenmodells als Strukturidealisierung zula¨ssig sind.
Da fu¨r das geplante Windkanalmodell noch keine experimentellen Daten im interessieren-
den Geschwindigkeitsbereich zur Verfu¨gung standen, umfassten die numerischen Vorun-
tersuchungen die fu¨r die Konstruktion und die Spannungsnachweise notwendige Bestim-
mung der zu erwartenden maximalen Lasten und Verformungen. Außerdem wurde eine
allgemeine Bewertung der aerodynamischen Eigenschaften des Flu¨gels unter Beru¨cksichti-
gung der Modellverformungen bis in den Bereich der Ablo¨sung vorgenommen. Numerische
Ausschwingversuche wurden fu¨r das Windkanalmodell bei systematischer Variation der
Anstro¨mparameter Anstellwinkel, Machzahl und Kanaldruck durchgefu¨hrt, um das dy-
namische aeroelastische Verhalten des Flu¨gels zu testen. Eine Erho¨hung des dynamischen
Drucks der Anstro¨mung in der Simulation bis weit u¨ber das im ETW erreichbare Druck-
niveau hinaus brachte den rechnerischen Nachweis, dass das Auftreten dynamischer Insta-
bilita¨ten wa¨hrend der Windkanalversuche nicht zu erwarten war. Simulationen im Zeit-
bereich mit Einbringung oszillierender Erregermomente im Einspannbereich des Flu¨gels
ermo¨glichten die Einscha¨tzung der Wirksamkeit eines in den Waagenadapter integrier-
ten Anregungsmechanismus. Diese Berechnungen erlaubten die Vorhersage erreichbarer
Schwingungsamplituden und der wechselseitigen Einflu¨sse zwischen dem Tragflu¨gelmodell
und dem erzeugten, instationa¨ren schallnahen Stro¨mungsfeld.

APolynome der Formfunktionen fu¨r das erweiterte
Balkenelement
Fu¨r die Formfunktionen des erweiterten 2-Knoten Balkenelements nach Boucke [38] wer-
den 10 Polynome beno¨tigt. Die Polynome N3 bis N10 sind Grundlage des Friedman-
Kosmatka-Balkenelements und wurden [77] entnommen. ξ1 ∈ [0, l ] bezeichnet die lokale
Elementkoordinate entlang der Balkenachse, l ist die Elementla¨nge. Der Parameter φ gibt
das Verha¨ltnis der Biegesteifigkeit zur Schersteifigkeit an (s. Gl. (2.46), S. 26).
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BFormfunktionen fu¨r das 10-Knoten Tetraederelement
Die Matrix H der Formfunktionen fu¨r das in dieser Arbeit verwendete 10-Knoten Tetra-
ederelement ist eine 3×10-Matrix mit den Komponenten
H =
h1 0 0 h2 0 00 h1 0 0 h2 0
0 0 h1 0 0 h2
· · ·
· · ·
· · ·
h9 0 0 h10 0 0
0 h9 0 0 h10 0
0 0 h9 0 0 h10

Die Nummerierung der Elementknoten ist in der rechten Abbildung eingetragen. Die
Formfunktionen sind [71] entnommen. Sie lauten
h1 = L1(2L1 − 1)
h2 = L2(2L2 − 1)
h3 = L3(2L3 − 1)
h4 = L4(2L4 − 1)
h5 = 4L1L2
h6 = 4L2L3
h7 = 4L3L1
h8 = 4L1L4
h9 = 4L2L4
h10 = 4L3L4
mit L1 = 1− r − s − t
L2 = r
L3 = s
L4 = t
4
1
2
6
3
7
5
9
10
8
t
r
s

CAnstro¨mparameter der durchgefu¨hrten
Validierungsrechnungen am ilb-Pfeilflu¨gel
In diesem Abschnitt sind die Anstro¨mparameter aufgefu¨hrt, welche fu¨r die in Kapitel 4
vorgestellten statischen und dynamischen Validierungsrechnungen anhand des vom Insti-
tut fu¨r Leichtbau (ilb) gebauten und im DNW getesteten Pfeilflu¨gels verwendet worden
sind. Die in den Tabellen aufgelisteten Daten entsprechen exakt den in den Windka-
nalversuchen eingestellten beziehungsweise gemessenen Gro¨ßen [95]. Die geometrischen
Referenzdaten zur Berechnung dimensionsloser Kraft- und Momentenbeiwerte sind:
Referenzfla¨che: Aref=0.4995m
2
Referenzflu¨geltiefe: cref=0.333m
αW M∞ Re∞ T∞ ρ∞
[◦] [−] [106] [K ] [kg/m3]
-3,76 0,134672 1.098 278,45 1,2750
-1.76 0.134522 1.094 278.95 1.2730
+0.24 0.134444 1.093 279.15 1.2720
+2.24 0.134444 1.093 279.15 1.2720
+4.24 0.134371 1.091 279.45 1.2700
+6.24 0.134192 1.087 279.95 1.2690
+8.24 0.134168 1.086 280.05 1.2680
+10.24 0.134007 1.084 280.35 1.2670
Tabelle C.1. Statische Versuche: Parameter der Anstro¨mung fu¨r V∞=45m/s
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αW M∞ Re∞ T∞ ρ∞
[◦] [−] [106] [K ] [kg/m3]
-3,52 0,193362 1,562 281,45 1,2670
-1,52 0,192960 1,551 282,45 1,2624
+0,48 0,192921 1,550 282,65 1,2619
+2,48 0,192589 1,542 283,45 1,2584
+4,48 0,192479 1,538 283,95 1,2564
+6,48 0,192318 1,533 284,25 1,2550
+8,48 0,192112 1,538 283,95 1,2564
+10,48 0,192112 1,529 284,85 1,2530
Tabelle C.2. Statische Versuche: Parameter der Anstro¨mung fu¨r V∞=65m/s
αW M∞ Re∞ T∞ ρ∞
[◦] [−] [106] [K ] [kg/m3]
-3,36 0,221361 1,762 285,65 1,2530
-1,36 0,220907 1,748 286,75 1,2480
+0,64 0,220967 1,747 287,05 1,2471
+2,64 0,220352 1,732 288,35 1,2413
+4,64 0,220372 1,731 288,45 1,2410
+6,64 0,219722 1,716 289,85 1,2349
+8,64 0,219764 1,715 290,05 1,2343
+10,64 0,219411 1,707 290,75 1,2313
Tabelle C.3. Statische Versuche: Parameter der Anstro¨mung fu¨r V∞=75m/s
V∞ αW Re∞ T∞ ρ∞ Fadenlast FF
[◦] [−] [106] [K ] [kg/m3] [kg/m3]
25.02 -1.82 0.5932 285.35 1.2646 70.78
35.02 -1.80 0.8299 285.55 1.2648 78.22
45.05 -1.76 1.0648 286.25 1.2639 73.05
55.02 -1.68 1.2975 286.85 1.2631 74.51
65.01 -1.52 1.5272 287.85 1.2616 77.59
75.01 -1.36 1.7518 289.15 1.2586 74.07
Tabelle C.4. Dynamische Versuche: Parameter der Anstro¨mung fu¨r die Ausschwingversuche
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